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GLOSARIO

Aeroespacial: Es la ciencia o area que estudia tanto la construccion de los vehiculos
espaciales como el disefio de los lanzadores que habran de ponerlos en orbita.

Adiabédtico: Se designa como proceso adiabaticoa aquél en el cual
el sistema (generalmente, un fluido que realiza un trabajo) no intercambia calor con su
entorno.

Altitud: Es la distancia vertical a un origen determinado, considerado como nivel cero,
para el que se suele tomar el nivel medio del mar.

Atmosfera: Es la capa de gas que rodea a un cuerpo celeste. Los gases son atraidos por
la gravedad del cuerpo, y se mantienen en ella si la gravedad es suficiente y la
temperatura de la atmésfera es baja.

Carga Util: Es toda aquella masa adicional adicionada al sistema la cual genera un
beneficio a la mision.

Cohete Sonda: Es un cohete que lleva instrumentos para estudiar la atmésfera superior
de la Tierra o para realizar observaciones astronémicas desde por encima de la atmésfera
densa. Un cohete sonda al contrario de un vehiculo de lanzamiento no entra en orbita,
generalmente su vuelo realiza una trayectoria parabdlica describiendo un vuelo suborbital.

Combustible: Es cualquier material capaz de liberar energia cuando se oxida de forma
violenta con desprendimiento de calor poco a poco. Supone la liberacion de
una energia de su forma potencial (energia de enlace) a una forma utilizable sea
directamente (energia térmica) o energia mecéanica (motores térmicos) dejando como
residuo calor (energia térmica), diéxido de carbono y algun otro compuesto quimico.

Combustion: Es unareaccién quimica de oxidaciéon, en la cual generalmente se
desprende una gran cantidad de energia, en forma de calory luz, manifestandose
visualmente como fuego.

Empuje: Fuerza ejercida por los motores para producir el movimiento de los vehiculos.

Etapas: Sub secciones del cohete las cuales llevan propelente y motor con el fin de
alcanzar mayores altitudes y velocidades.

Flujo: Es el movimiento de un fluido en que toda la particula del mismo sigue la misma
trayectoria.

Impulso especifico: Es el periodo en segundos durante el cual 1 kg de masa
de propergol (el combustible y oxidante juntos) producira un empuje de 1 kg de fuerza.
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Misil: Un misil es un proyectil autopropulsado que puede ser guiado durante toda o parte
de su trayectoria, propulsado por cohete o motor de reaccion.

Motor cohete: Es un motor de combustién interna que genera empuje mediante la
expulsién a la atmosfera de gases que provienen de la camara de combustién.

Latitud: La latitud es la distancia angular entre la linea ecuatorial (el ecuador terrestre), y
un punto determinado de la Tierra, medida a lo largo del meridiano en el que se encuentra
dicho punto.

Lanzamiento: Corresponde a un acto que busca impulsar algo, con el fin de promoverle o
transportarlo para que recorra una distancia.

Longitud: Expresa la distancia angular entre un punto dado de la superficie terrestre y
el meridiano que se tome como 0° (es decir el meridiano base, en el caso de la tierra el
meridiano de Greenwich) medida a lo largo del paralelo en el que se encuentra dicho
punto, una circunferencia cuyo centro es la interseccion del eje de la Tierra con el plano
del citado paralelo.

Oxidante: Es un compuesto quimico que oxida a otra sustancia en reacciones
electroquimicas o de reduccién-oxidacion. En estas reacciones el compuesto oxidante se
reduce.

Propelente: Son sustancias muy diversas pudiendo estar en estado sélido, liquido o
mixto. Estos propelentes reaccionan en la camara de empuje o camara de combustion,
generando gases a alta presiébn y gran temperatura. Cuando estos gases salen por
la tobera, generan el empuje necesario para elevar y acelerar el cohete.

Tobera: Es un dispositivo que convierte la energia térmica y de presién de un fluido
(conocida como entalpia) en energia cinética.

Trayectoria: Es el lugar geométrico de las posiciones sucesivas por las que pasa
un cuerpo en su movimiento.

Vector: Es una herramienta geométrica utilizada para representar una magnitud
fisica definida por su médulo (o longitud), su direccién (u orientacion) y su sentido (que
distingue el origen del extremo).

Velocidad de Ascenso: Vector que muestra la magnitud de velocidad en el plano
vertical.

Vuelo Suborbital: Son vuelos espaciales que no entran en 6rbita, es decir caen a la tierra
y describen una parabola, cuyo limite se ha convenido en situar a 100 km de altura.
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INTRODUCCION

En los ultimos afios la Fundacion Universitaria Los Libertadores ha incursionado en
estudios en el ambito aeroespacial, desarrollando diferentes modelos de vehiculos en los
gue se han realizado analisis de su funcionamiento y comportamiento, en el caso del
cohete sonda libertador 1 se implementa un cédigo computacional optimo el cual permita
la prediccion de la trayectoria de un cohete en funcion de la masa, el empuje desarrollado
por los motores cohete y los angulos de lanzamiento. Este codigo sera implementado
para realizar el analisis respectivo del cohete sonda Libertador | disefiado por el GRUPO
DE INVESTIGACIONES EN CIENCIAS AEROESPACIALES (GICA) de la Fundacién
Universitaria Los Libertadores con el fin implementar una segunda etapa en un futuro y
determinar que ventaja trae esta modificacion en el disefio en funcion de su masa para
aumentar su rendimiento, alcance, velocidades, carga util, etc.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

En la actualidad la Fundacién Universitaria Los Libertadores cuenta con el GRUPO DE
INVESTIGACION EN CIENCIAS AEROESPACIALES (GICA) que esta encargado del
disefio y el desarrollo del cohete sonda Libertador I. Teniendo en cuenta las limitaciones
que presenta el cohete en su alcance vertical con apogeo cerca de los 20 km se hace
necesario implementar una segunda y tercera etapa con la cual se pretende aumentar el
apogeo del cohete ademas de su carga paga, de esta manera las distintas misiones que
se podrian realizar serian la toma de datos atmosféricos, toma de imagenes de la
superficie terrestre, transporte de cargas biologicas, transporte de cargas a orbitas
cercanas a la Tierra entre otras, por tal motivo se plantea la siguiente pregunta de
investigacion.

¢, Cual seria la configuracion de lanzamiento del cohete sonda Libertador | de acuerdo
con la mision que se quiere realizar?
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2. JUSTIFICACION

Debido a las necesidades que tiene Colombia en la parte aeroespacial, como la ausencia
de un vehiculo que se encargue de la recopilacion de datos atmosféricos y que sea de
facil recuperacién, se hace esencial realizar un analisis de la trayectoria de un modelo de
cohete sonda con dos etapas para evitar el lanzamiento de globos atmosféricos y de esta
manera reducir costos por su posterior perdida. Gracias a los estudios realizados por el
GRUPO DE INVESTIGACIONES EN CIENCIAS AEROESPACIALES (GICA) de la
Fundacién Universitaria Los Libertadores es posible llevar a cabo un analisis de este tipo,
es importante recalcar que es la primera vez que se realizara un estudio de este tipo en
la institucion, este andlisis formara parte de un avance significativo en el desarrollo
aeroespacial de Colombia que ademéas permitird la concepcion de futuros proyectos,
sirviendo como base de investigacibn aportando conocimientos esenciales y datos
bésicos para la construccion de futuras aeronaves que operaran y se adaptaran a las
necesidades operacionales del pais, posicionando a la Fundacion Universitaria Los
Libertadores como pionera en el estudio y en el analisis de modelos aeroespaciales.
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3. OBJETIVOS

3.1 OBJETIVO GENERAL

Analizar las trayectorias del cohete sonda Libertador | implementando una, dos y tres
etapas con el fin de determinar la mejor configuracién de lanzamiento.

3.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Recolectar antecedentes del cohete sonda de dos y tres etapas a nivel mundial, en
Latinoamérica y en Colombia con el fin de observar sus principales caracteristicas y su
comportamiento de vuelo.

e Determinar el comportamiento dindmico del cohete sonda Libertador | implementando
una segunda y tercera etapa para obtener la trayectoria de vuelo.

e Comparar las trayectorias de vuelo que recorre el cohete sonda con diferentes
configuraciones en el angulo de vuelo y en la carga paga.

o Implementar el sistema multimotor disefiado en el cddigo computacional FORTRAN
con el fin de analizar la trayectoria del cuerpo con esta nueva configuracion.
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4. ANTECEDENTES DEL COHETE SONDA EN EL MUNDO

4.1 Antecedentes del uso de cohetes sonda en Estados Unidos

El programa NSRP (NASA Sounding Rocket Program) de la (National Aeronautics and
Space Administration) NASA, consta de realizar un vuelo suborbital en el cual se llevaron
a cabo actividades de investigacion de ciencias de la Tierra y el espacio. Desde su
creacion en 1959 se han realizado cerca de 2800 misiones con una tasa de éxito en las
actividades de investigacion del 86%."

En la actualidad los cohetes sonda se usan en el estudio o investigaciébn en campos
como fisica del plasma, fisica solar, atmosfera planetaria, astronomia galactica, entre
otros.!

A mediados de 1980 el programa NSRP se consolido en la instalacion de vuelo Wallops
en el centro de vuelos Goddard. El programa ha crecido en términos de carga Uutil,
tamafio, complejidad y alcance. Los sistemas de vuelo son muy sofisticados y capaces de
transportar 453.592 kg a 280 km y 113.398 kg de carga util a 1500 km.*

Los principales usuarios del NSRP son grupos de investigacién gubernamentales de los
Estados Unidos y grupos de investigacién de Universidades entre otros. El programa
cumple con propdsitos para la investigacion, el analisis y la publicacion de resultados de
los diferentes estudios realizados en el ambito espacial estadounidense, algunos de estos
estudios se enfocan principalmente en las naves espaciales y componentes que son
llevados a las estaciones en o6rbita.!

Los servicios prestados a los clientes del NSRP abarcan el espectro completo de apoyo:
gestion de la mision, disefio y desarrollo de la carga util, vehiculos de lanzamiento,
sistemas de recuperacion, sistemas de control de posicion, pruebas de carga y
evaluacion, estudios analiticos, adquisicion y procesamiento de datos.*

El programa NSRP se lleva a cabo bajo los estandares de calidad de la norma ISO
9001.

4.2 Antecedentes del uso de cohetes sonda en Europa

Durante el periodo comprendido entre los afios 1960 a 1990 los cohetes sonda fueron un
medio econdémico para el estudio del ambito espacial por parte de los paises europeos.
Hace medio siglo atrds se empez6 con cohetes de sondeo y satélites pequefios

! Goddard Space Flight center. NASA sounding rocket program hand book. Estados Unidos: Goddar space
Flight center,2005.p 98-115
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disefiados para el estudio de la atmdsfera e iondsfera de la Tierra que en su momento se
encontraban inexplorados. 2

Ademas de las primeras observaciones de las estrellas con instrumentos transportados
por cohetes de sondeo que operan a altitudes por encima de la exosfera alrededor de
unos 85 km de altura con respecto a la superficie terrestre. En la década de 1970 una
nueva disciplina surgié con el fin de desarrollar un estudio de los materiales y de las
condiciones de la vida en micro gravedad, estos experimentos fueron los precursores de
los actuales experimentos del Spacelab y la Estacibn Espacial Internacional o
International Space Station por sus siglas en inglés (ISS).2

Los ambitos de estudio de estas misiones eran:

e Las comunicaciones globales y la transferencia de informacion

o Eltiempo, el clima y el medio ambiente de observacién y prevision

¢ Monitoreo remoto, observacion del Universo y de la superficie de la Tierra
e Los vuelos espaciales tripulados.?

El primer lanzamiento de un cohete sonda fue en 1929 con el cohete Goddard en la
poblacion de Roswell New México, nombrado asi por su creador el cientifico Robert
Hutchings Goddard quien enfoco sus estudios en el campo astronautico, posteriormente
el 4 de octubre de 1957 la Ex unién de Republicas Socialistas Soviéticas (USSR)
realizaron el lanzamiento y posicionamiento de un satélite llamado Sputnik el cual inicio la
carrera espacial entre las dos superpotencias Estados Unidos y las USSR, durante esta
competencia por el desarrollo espacial, Estados Unidos logro llevar al hombre a la Luna
cumpliendo con un suefio de la humanidad el 21 de Julio de 1969.%

A mediados de los afios 1950 con la utilizaciéon de cohetes como el Jupiter junto con sus
variaciones basadas en los cohetes V2 de disefio e ingenieria aleman, se iniciaron
estudios de las caracteristicas inexploradas de la atmésfera y las oOrbitas cercanas a la
Tierra. Aunque el principal enfoque del desarrollo de los cohetes hasta mediados de la
década de 1950 fue para fines militares.?

El cambio en la visién del uso de los cohetes surgié con el fin de estudiar la forma y el
comportamiento del planeta Tierra visto desde el espacio, estos cambios se surgierén a
partir del afio 1957 y se extendio hasta finales de 1958 designado como el Afio Geofisico
internacional que registré un avance significativo en el uso de la tecnologia espacial.

El AGI (Assosiation for Geographic Information) impuls6 el lanzamiento de unos 200
cohetes de sondeo en todo el mundo para tener una perspectiva mayor del
comportamiento de la Tierra y de esta manera obtener una mayor cantidad de datos para

> Giinther Seibe. The History of Sounding Rockets and Their Contribution to European Space Research.
Netherlands: ESA publications Divisions.2006.p 3-68.
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analizar. Los vehiculos usados se derivaron de cohetes militares, o en ocasiones se hacia
uso de los mismos, un claro ejemplo es el misil tierra—aire NIKE que con simples
modificaciones paso a ser un cohete sonda para el andlisis atmosférico. Estos eran muy
diferentes en cuanto a sus capacidades técnicas, se utilizaban cohetes capaces de
transportar cargas Utiles desde los 4 kg hasta los 200 kg, entre estos figuran los cohetes
4A Bran Black Canadiense que contaba con un empuje de 49000 N, un peso de 2802.8
N, una relacion empuje peso de 17.482, una masa de 286 kg, alcanzaba una altitud de
177 km, un diametro de 0.26 m y una longitud de 5.5 m. Los cohetes 61M Veronigue de
fabricacion francesa contaban con una capacidad de carga de 200 kg y un apogeo de 220
km.?

El inicio de los cohetes sonda en Europa se vio facilitada en la década de los afos
sesentas gracias a la ayuda de los Estados Unidos que contaban con un mayor
conocimiento en este campo, suministraron cohetes sonda y el lanzamiento de estos de
forma gratuita a las autoridades especiales nacionales de los paises que eran miembros
de la OTAN (Organizacion del Tratado del Atlantico Norte).?

Incluso la creacién del primer programa cientifico de ESRO (European Space Research
Organisation) se beneficio6 de esta abundante ayuda Americana. Sus primeros dos
pequefios satélites, ESRO-1y Il, se pusieron en marcha con cohetes Scouts de la NASA.?

Debido a la carrera espacial entre las grandes potencias, los Estados Unidos en
respuesta al efecto de shock del Sputnik condujeron al lanzamiento del primer satélite
americano, el Explorer-1, el 31 de enero de 1958. En octubre de 1958, la NASA fue
fundada por el Gobierno de los Estados Unidos. Con el objetivo de centrar todos los
esfuerzos espaciales de este pais. También ese mes de octubre, el Consejo Internacional
de Uniones Cientificas por sus siglas en inglés (ICSU) fund6 COSPAR (Commite On
Space Research), el Comité de Investigaciones Espaciales.?

En el periodo 1971 - 1990, la atencién se centrd en el estudio de la lonosfera superior (la
region F ubicada a una altura entre los 150-800 km en referencia a nivel del mar) debido a
los fendmenos aurorales los cuales habia que entender mejor.

Alrededor de 1980, el interés se volvié a los estudios del acoplamiento entre la atmdsfera
neutra y el plasma ionosférico. Esto llevd a una serie de campafas con el objetivo
especifico de estudiar esta relacién. Durante este periodo, las mediciones terrestres
complementarios con radar - (EISCAT, PRE, MIRE), adquirieron cada vez mas
importancia en la investigacion de cohetes sonda.?

En el periodo de 1991 hasta hoy, la investigacion espacial esta enfocada al estudio de las
ondas de gravedad y turbulencias atmosféricas. Ademas, se han realizado estudios
intensivos de la region a altitud de toda la mesopausa (80-90 km). A estas alturas, la

2 Guinther Seibe. The History of Sounding Rockets and Their Contribution to European Space Research.
Netherlands: ESA publications Divisions.2006.p 3-68.
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temperatura baja a aproximadamente 100 K durante el verano, haciendo de esta region
la mas fria en la atmoésfera de la Tierra.?

4.3 Antecedentes del cohete sonda en Asia

En abril de 1955, el Instituto de Ciencia Industrial de la Universidad de Tokio, realizd un
experimento para poner en marcha el cohete Lapiz de 23 cm de largo. Este fue el primer
paso de Japdn hacia la realizacion del cohete sonda local tras participar en las actividades
del Afo Geofisico Internacional 1957-1958. También marco el inicio de las actividades
espaciales de Japén y el origen del actual Instituto de Ciencia Espacial y Astronautica.®

La participacion de Japon en los eventos del AGI terminé en éxito al llevar a cabo
observaciones de la atmdsfera superior, los rayos césmicos y otros. Estas observaciones
fueron posibles por el desarrollo de los cohetes tipo K-6, los cuales alcanzaban una altitud
de 60 km, con el uso de propelente sélido. Este éxito fue seguido por el mejoramiento del
rendimiento del cohete a través del desarrollo de cohetes tipo K-8 entre otros, que
abrieron el camino hacia la era de la observacion espacial de la década de 1960 con el
uso de cohetes de sondeo. En 1962, el Centro Espacial Kagoshima se establecid y abrid
sus puertas como un lugar de lanzamiento a gran escala.®

El Instituto de Ciencia Espacial y Aeronautica de la Universidad de Tokio, predecesor de
los actuales ISAS, fue establecido en 1964 para promover aun mas la ciencia espacial en
Japon, siguiendo el camino de éxito del Instituto de Ciencia Industrial. Desde entonces,
las ISAS (Institute of Space and Astronautical Science), como un centro de investigacion
conjunta entre universidades, se ha convertido en una organizacion central de las
actividades espaciales de Japén, junto con la Agencia Nacional de Desarrollo Espacial
(NASDA), que fue establecido en 1969 para hacerse cargo de los programas de
aplicaciones, en el marco del Espacio Comisién de Actividades (SAC), establecida en
1968.°

Al mismo tiempo, como una consecuencia natural del desarrollo de tecnologias para los
cohetes sonda, la demanda se elevé para llevar a cabo observaciones cientificas con el
uso de satélites. Se aprob6 el proyecto para desarrollar el cohete M-4S para el
lanzamiento de satélites de observacion cientifica en el afio 1966 en estas circunstancias.
Después fue planeado tras ensayo y error, el cohete L-4S, cuyo desarrollo para verificar el
método de inyeccién de la 6rbita de los cohetes sélidos de serie M de cuatro etapas,
finalmente tuvo éxito con el lanzamiento del primer satélite de Japén, Ohsumi, el 11 de
febrero de 1970.2

> Giinther Seibe. The History of Sounding Rockets and Their Contribution to European Space Research.
Netherlands: ESA publications Divisions.2006.p 3-68.
3 History of Japanese Space Research. Brief History.[en linea]

<http://www.isas.jaxa.jp/e/japan_s _history/brief.shtml > [Citado en 2008]
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Basado en el éxito de este cohete L-4S, el cohete M-4S completd su vuelo inaugural en
febrero de 1971. En septiembre del mismo afio, el primer satélite cientifico, SHINSEI, se
puso en marcha y llevo a cabo observaciones de las emisiones solares de radio, los rayos
césmicos y la ionosfera, que marca el comienzo de la era de los satélites cientificos en
Japon. Desde entonces, se ha avanzado constantemente en la mejora de los cohetes de
la serie M, con el lanzamiento de un satélite cientifico por afio. Pese a la situacion Japén
fue capaz de tener una serie de buenos resultados en el campo de la observacion
cientifica. El satélite de astronomia de rayos X, HAKUCHO, es un ejemplo.®

Como la actividad en el campo de la observacion cientifica en el espacio aumento
rapidamente en los afios ochenta con el interés de estudiar el comportamiento iondsferico,
el Instituto de Ciencia Espacial y Aeronautica de la Universidad de Tokio, se reorganizé en
1981 para convertirse en el Instituto de Ciencia Espacial y Astronautica (ISAS) bajo el
control directo del Ministerio de Educacion. A través de la reorganizacion, las actividades
se fortalecieron aun mas, lo que refleja la demanda por parte de los investigadores de la
ciencia espacial en todo el pais.

En el afio de 1985 se lanz6 con éxito la sonda Sakigake al cometa Halley. Sakigake logré
cercana observacion del cometa como parte de la "Armada Halley" de las naves
espaciales de Japén, los EE.UU., Europa y la Unién Soviética. EI motivo de la misién
Halley llevd a la creacion del Grupo Interinstitucional, que todavia es muy eficaz para
funcionar como una organizacion de cooperacion entre Japon, los EE.UU., Europa y
Rusia.’

5. ANTECEDENTES DEL COHETE SONDA EN AMERICA

5.1 Antecedentes del cohete sonda en Argentina

En el afio de 1944 el Poder Ejecutivo Nacional ordena que se realicen las tareas de
construccion de instalaciones destinadas a la Aeronautica Argentina en el Departamento
de Gobernador Gordillo (actualmente Departamento Chamical) en la provincia de la Rioja,
Argentina. Las tareas se finalizan en el afio 1946 y se crea alli un Centro de Tiro y
Bombardeo operando en sus instalaciones aviones Avro Lincol procedentes de la V
Brigada Aérea. En el periodo de tiempo comprendido entre los afios 1947 a 1948 se
desarrolla un motor cohete de combustible liquido, el AN-1 para impulsar un aeromévil,
llamado Tabano, que seria lanzado desde un avién. Tenia un empuje de 320 kg con un
tiempo de combustién de 40 s. Su propelente era acido nitrico y anhilina. Se construy6 un
Banco de Pruebas para su ensayo y se realizaron varias pruebas de funcionamiento. Para
un lanzamiento desde 5000 m de altura el alcance previsto era de 10 km de vuelo

3 History of Japanese Space Research. Brief History.[en linea]
<http://www.isas.jaxa.jp/e/japanshistory/brief.shtml > [Citado en 2008]
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horizontal y 50 km de planeo. Fue construido por el Instituto de Investigaciones Cientificas
de las Fuerzas Armadas bajo la direccion y proyecto del Ing. Ricardo Dyrgalla.*

El 2 de febrero de 1961 el Instituto Aeroespacial efectia su primer lanzamiento de un
cohete construido en el pais. Es a su vez uno los primeros de Sur América. Se trataba de
un cohete para investigaciones meteoroldgicas “Alfa-Centauro-Apex 017, lanzado desde
la Base Santo Tomé (Pampa de Achala - Coérdoba), con resultados altamente
satisfactorios.*

El 30 de septiembre de 1961 se realiza el primer lanzamiento de un cohete de dos etapas
se denominaba APEX-A1-S2-015 Beta Centauro, el lanzamiento se realiz6 desde la
pequefa "Base Santo Tomas" de la Fuerza Aérea Argentina, situada en Pampa de
Achala, Provincia de Cérdoba. EI 13 de octubre 1961 el Instituto Aeroespacial efectia su
segundo lanzamiento, de un cohete Beta Centauro, lanzado desde la Base Santo Tomé
(Pampa de Achala - Cérdoba), con éxito. °

El 25 de mayo 1963 se realiza el operativo "Nube de Sodio" con un cohete Centauro 35,
para medir vientos y turbulencias espaciales. Se realizé bajo la supervision del Instituto
Aeronautico y Espacial, actuando como Director el Vice comodoro Miguel Sanchez Pefia,
actual Brigadier (R) , alcanzando una altura de 189 km y superando los resultados
obtenidos por otro instituto similar, el COSPAR, de Viena (Austria). °

Del 23 al 26 de agosto 1963 se efectlan los primeros lanzamientos de cuatro prototipos
de cohetes sonda Proson M1 desde la base CELPA, con la finalidad de experimentar el
comportamiento general y determinar la trayectoria por medios 6pticos.”

Posteriormente el 27 de julio 1964 se lanza un cohete Gamma-Centauro desde Puente
del Inca, Provincia de Mendoza, transportando hasta los 35000 m de altitud una carga Uutil
telemétrica para medir la temperatura. El 4 de noviembre 1964 se efectta el lanzamiento
de un cohete Centaure 78, desde la base CELPA Chamical, con la finalidad de realizar un
estudio en aeronomia obteniendo resultados exitosos. En el afio 1965 se realiza por vez
primera en el pais, el lanzamiento conjunto y sincronizado de 2 cohetes Gamma Centauro
desde el Centro de Experimentacién CELPA y 2 cohetes Gamma Centauro desde la Base
Matienzo en la Antartida Argentina, pasando la Argentina a ocupar el tercer puesto entre
las naciones que realizaron esta prueba desde regiones polares, después de los Estados
Unidos de Norteamérica y de Rusia. EI 8 de febrero 1965 se vuelve a realizar, el
lanzamiento conjunto y sincronizado de un cohete Gamma Centauro desde el Centro de

* Pablo de Leén. Historia de la actividad espacial en la Argentina. Estados Unidos: Kathy Borgen, 2008.p 35-
60.
® Fuerzas Armadas Argentinas. historia de la coheteria. Argentina: Fuerzas armadas Argentinas. 1992.p 23-35
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Experimentacion CELPA y un cohete Gamma Centauro desde la Base Matienzo en la
Antartida Argentina. La finalidad era el estudio de Rayos X con resultados exitosos. °

En agosto de 1965 durante la reunion de COSPAR realizada en Mar del Plata, Provincia
de Buenos Aires, la Argentina sugirié crear una red interamericana de estaciones de
cohetes meteorologicos para el estudio de la alta atmdsfera comprendida entre 30 y 60
km de altura. Esta propuesta se formalizo en agosto en una reunién realizada en Wallops
Island en los Estados Unidos en la cual participaron los representantes de la National
Aeronautics and Space Administration (NASA), la Comissao Nacional de Actividades
Espacias (CNAE, Brasil) y la Comision Nacional de Investigaciones Espaciales (CNIE;
Argentina) creando la Red Interamericana de Estaciones de cohetes Meteoroldgicos bajo
la denominacién de EXAMETNET (Experimental Interamerican Metereological Rocket
Network).*

El afo 1967 se efectia Lanzamiento de cohete JUDI, a las 14:13 Hrs, desde la base
CELPA, carga util, para el programa EXAMETNET, con la finalidad de realizar mediciones
de vientos. En el mes de marzo de 1967 se efectla el lanzamiento de un cohete, con
carga bioldgica (Anastasio).® En el mismo afio se realiza el lanzamiento de dos cohetes
Nike Apache para estudios de la lon6sfera. Logrando Apogeos entre 222 km y 225 km
respectivamente. El 14 de diciembre del afio 1967 se efectla el lanzamiento del cohete
ORION II, con la finalidad de realizar estudios sobre los rayos césmicos.*

En enero de 1968 se efectud el lanzamiento del cohete Arcas, a las 17:25 Hrs, desde la
base CELPA, llevando como carga Util un termistor, con la finalidad de realizar mediciones
de vientos.*

Para el 28 de mayo de 1969 se efectia el lanzamiento del cohete ORION Il nimero 26,
transportando una carga biolégica (ratén). EI 30 de agosto de 1969 se realiza el
lanzamiento del cohete ORION IlI, con carga para estudios de astronomia y de otro
ORION II. En el mes diciembre de 1969 se realiza en el Centro de Experimentacion y
Lanzamiento de Proyectiles Autopropulsados (CELPA), el lanzamiento de un cohete
compuesto de dos etapas del tipo Canopus combinados, alcanzando una altura de 550
km y colocando a Argentina en el primer lugar del mundo en realizar este tipo de
experimentos.

En el aflo 1970 se efectud el lanzamiento del cohete ORION I, con finalidad de estudio de
particulas y campos magnéticos. En mayo del mismo afio se efectla el lanzamiento del
cohete Dragon 37, desde la base CELPA Mar Chiquita, para el estudio de la

4 Pablo de Ledn. Historia de la actividad espacial en la Argentina. Estados Unidos: Kathy Borgen, 2008.p 35-
60.

® Dante Cocchetti, Valentin Trainotti y Jorge carlino. Resultado Telemétrico en Experiencias coheteriles.
Argentina: Juan Parczewski. 2008 p 15-17
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magnetosfera, alcanzando un apogeo de 425 km. El 27 de junio dentro del trabajo de
desarrollo de sistemas de telemetria realizados por CITEFA se realiza este lanzamiento
en la Base militar Aeronaval de Puerto Belgrano de un misil aire superficie MP1 (Martin
Pescador), obteniendo resultados no muy favorables y desencadenando en la falla en el
electrolito de la bateria de energizacion®.

Para posteriores lanzamientos se desarrolld6 una estacién telemétrica terrestre y
equipamiento que iba como carga util en los cohetes. Todo el desarrollo de la parte
electronica fue realizado por el plantel de profesionales y técnicos altamente calificados
de la Direccién de Electronica Aplicada y del Proyecto Aire-Superficie de CITEFA. El
concepto fue tratar de realizar equipos sencillos, confiables y econémicos para las cargas
Utiles y de lograr una maxima ganancia y eficiencia del sistema en tierra. Para ello se
desarrollé una antena orientable de alta ganancia. Cabe sefialar que este tipo de motores
cohete se usaron 30 afios después en parte del Proyecto Cohete Sonda PBX-10/100
donde en los primeros dos lanzamientos realizados se utilizé por primera vez en Argentina
la transmisién de datos por telemetria digital . Los lanzamientos se realizaban desde
tierra, eran balisticos y tenian un alcance de unos 18 km. La confiabilidad de todos los
sistemas resulté ser 6ptima.®

El 16 de diciembre de 1970 se realiza en el Centro de Experimentacion y Lanzamiento de
Proyectiles Autopropulsados (CELPA), el "Operativo Nahi", lanzandose un cohete Castor
X2y dos cohetes Canopus. Es la primera experiencia con un cohete sonda con carga Uutil
fotogréfica, para tomas de gran altura, que se lleva a cabo en el pais.’

En el afio 1971 dentro del trabajo de desarrollo de sistemas de telemetria realizados por
CITEFA se efectla este lanzamiento en la Base CELPA, de un misil aire superficie MP 4
(Martin Pescador). El 19 de diciembre 1971 se efectla el lanzamiento del cohete ORION
1, con la finalidad de efectuar una evaluacion tecnoldgica.®

En el periodo de tiempo comprendido entre 1972 a 1979 se efectla el lanzamiento de un
cohete Canopus, desde la base CELPA | Chamical con la finalidad de realizar una
medicion de actitud. Para ello se utilizé un sistema de FM-FM. El 12 de diciembre 1972 se
lleva a cabo el lanzamiento de un cohete Dragén 38, desde la base CELPA Mar Chiquital,
para realizar un estudio de la magnetosfera, alcanzando un apogeo 450 km.®

El 22 de marzo de 1973 se efectla el lanzamiento de un cohete Skylark SL1182, desde la
base CELPA Chamical, con la finalidad de tomar fotografias en el espectro visible e

® Fuerzas Armadas Argentinas. historia de la coheteria. Argentina: Fuerzas armadas Argentinas. 1992.p 23-35
6 Dante Cocchetti, Valentin Trainotti y Jorge carlino. Resultado Telemétrico en Experiencias coheteriles.
Argentina: Juan Parczewski. 2008 p 15-17
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infrarrojo, para lo cual era necesario alcanzar un apogeo 240 km. El 6 de junio de 1974
se realiza en el Centro de Experimentacion y Lanzamiento de Proyectiles
Autopropulsados (CELPA), en Chamical, el "Operativo Astro X ", lanzandose un cohete
Rigel y dos cohetes SS/40 para desarrollo de un motor experimental de 70 Toneladas de
empuje, con combustible nacional. El 30 de septiembre 1975 se efectla el lanzamiento de
un cohete Castor, desde la Antartida, para realizar un estudio sobre nubes de iones.*

El 18 de diciembre de 1981 el comando en Jefe de la Fuerza Aérea Argentina cambia el
nivel organico de la unidad por el de Base Aérea Militar (BAM) incluyendo a la zona de
lanzamiento como unidad alojada. Entre diciembre 1990 hasta 1997 funciona huevamente
como DAM Chamical, siendo su tarea brindar apoyo a las Unidades que eventualmente
usen sus instalaciones. Desde el 1° de diciembre de 1997 el DAM funciona como
Escuadrén de Apoyo Operativo Chamical ofreciendo apoyo operativo y sostén logistico a
las unidades de la Fuerza Aérea Argentina. Chamical esta ubicado a 30° 22" Sury 66° 17
Oeste.*

El tltimo avance registrado por Argentina en el ambito espacial fue el 21 de noviembre de
2000 con el lanzamiento del satélite Argentino SAC-C.Y a su vez se realiz6 un nuevo
ensayo del Motor Cohete hibrido desarrollado, y construido por el grupo de investigacion
que dirige el Prof. Ing. Jorge Lassig, de la Facultad de Ingenieria de la Universidad
Nacional del Comahue.*

Asociacién de Coheteria Experimental y Modelista Argentina-ACEMA.
5.2 Antecedentes del cohete sonda en Brasil

El 3 de Agosto de 1961, el presidente brasilefio Janio Quadros, buscando posicionar a Brasil en este
nuevo campo de investigacion el d&mbito aeroespacial, cred el Grupo de Organizagdo da
Comissdo Nacional de Atividades Espaciais (GOCNAE), como coordinador de todas las
actividades de investigacion espacial del pais. Aprovechando la oportunidad que otorgaba la
existencia de un centro espacial organizado en el cono sur, los especialistas brasilefios del GOCNAE, en
preparacion para la apertura de su centro de lanzamiento Barreira do Inferno en Rio Grande do Norte,
envid a capacitar a parte de su personal en la operativa del CELPA Chamica. En Abril de 1971 la
GOCNAE es reemplazada por el Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE), organismo
gue concentra todas las actividades de investigacion y desarrollo, mientras la Comissao
Brasileira do Atividades Espaciais (COBAE) se encarga de coordinar las actividades espaciales
brasilefias.’

En la década del 70 en Brasil comenzd el desarrollo del cohete Sonda lll, el cual tenia un sistema de guia
(o sea, podia programarse su trayectoria), a diferencia de los vehiculos argentinos, que eran

* Pablo de Ledn. Historia de la actividad espacial en la Argentina. Estados Unidos: Kathy Borgen, 2008.p 35-
60.
7 Leandro Biderman Nufiez. Monografia Orientacion en Relaciones Intemacionales. Buenos Aires. 2010.p 1-10.
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balisticos. EI INPE se concentrd en la capacitacion técnica y cientifica en el area espacial, impulsando la
investigacion, a la vez que establecia un plan de largo plazo para el desarrollo de un lanzador
orbital. Ese plan tuvo un gran impulso con la aprobacién, en 1980, de la Misséo Espacial Completa
Brasileira (MECB). Sus objetivos eran disefiar y construir sus propios satélites, poseer un
lanzador local, y desarrollar un centro de lanzamiento dentro del territorio brasilefio, el cual seria
finalmente construido en Alcantara, estado de Maranho, en 1983.%

Brasil habia comenzado, desde finales de la década del setenta, a adquirir imagenes y datos satelitales
tanto de Estados Unidos como de Europa, buscando ampliar sus capacidades de
interpretacion de las mismas, y a la vez desarrollar tecnologias de la informacién para el analisis y
transmision de imagenes. Aprovechando esa situacion, personal técnico de la CNIE colaboré con el
INPE en el desarrollo de estas actividades, pero todavia a una escala reducida.’

Desde 1994 el presidente de Brasil Itamar Franco firmé una ley el 10 de febrero de 1994,
creando la Agencia Espacial Brasilefia. La AEB remplazaba a COBAE, la cual actuaba
principalmente como un cuerpo asesor y no tenia personal. La AEB, una agencia
semiauténoma, tendria sus propias responsabilidades para la implementacion de
politicas. Estaria dirigida por civiles bajo el control directo del presidente. La AEB
supervisaria a MECB, pero el Ministerio de Aeronautica todavia estaria a cargo de la
infraestructura de lanzamiento y el lanzamiento mismo de los vehiculos, y el INPE
continuaria dirigiendo el desarrollo de satélites.’

El 18 de abril de 2009 fue lanzado el cohete sonda VS-30 en conjunto con Argentina, el
cohete fue desarrollado por ingenieros brasilefios, mide 8 m de longitud y pesa 1500 kg.
Esta previsto que vuele hasta una altura de unos 150 kildmetros, para crear un ambiente
de baja gravedad en el que se realizaran varios experimentos cientificos.®

5.3 Antecedentes del cohete sonda en Peru

El avance en el ambito espacial por parte del pais se evidencia con la fabricacion de
Paulet 1-B y su lanzamiento desde la plataforma de lanzamiento de la Base Cientifica de
Punta Lobos, en Pucusana, ubicada al sur de Lima. El cohete-sonda alcanzé una altura
de 15 kildmetros sobre el mar de Pucusana (litoral de Lima), parametro de altura y empuje
que permiten estimar que en siete afios nuestro pais podra poner en Orbita el primer
satélite lanzado desde su territorio. A futuro se proyecta que en el 2014 dicha entidad
fabricard un combustible de segunda generacién, con el que se podra lanzar otro cohete-
sonda capaz de alcanzar una altura de 80 km. Asimismo, se proyecta lanzar un tercer
cohete-sonda en el 2016, propulsado con un combustible de tercera generacién que

" Leandro Biderman Nufiez. Monografia Orientacion en Relaciones Intemacionales. Buenos Aires. 2010.p 1-10.
8lanzamiento del cohete sonda VS-30 .[en linea ] <http://www.laflecha.net/canales/ciencia/brasil-y-argentina-
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permitira alcanzar una altitud de 100 kilémetros. “Para el afio 2020 tendran la posibilidad
de llegar a 300 kilometros de altura, lo que pondrd a Perd a un paso de colocar satélites
de su propia fabricacién en el espacio con tecnologia 100% nacional”’, estimé Pimentel
Higueras director de la comisién espacial del Peru.’

5.4 Antecedentes del cohete sonda en Venezuela

El 26 de noviembre del afio 2011 fueron lanzados a la atmosfera tres cohetes sonda de
combustible sélido elaborados por investigadores del Centro de Estudios Espaciales de la
Universidad de Los Andescon el apoyo del equipo de expertos del Centro de
Investigacion y Desarrollo Aeronautico (CIDAE), de la Fuerza Aérea venezolana.™

El Proyecto Cohete Sonda ULA, esta coordinado por el profesor Vicente Marcano, con
quien trabaja un equipo conformado por los ingenieros mecanicos investigadores Maria
Alejandra Parco y Leonardo La cruz, asi como el ingeniero electricista John Ferreira 'y el
guimico Carlos La Rosa. Este personal de trabajé estd encargado del disefio y
elaboracion de los cohetes, las lanzaderas, las toberas, el combustible sélido a base de
nitrato de potasio, asi como en piezas e instrumentos de medicién inherentes a los
cohetes.™

En julio de 2011 se realiz6 el lanzamiento del cohete sonda Xapirirepe Thepe (ULA 1-B)
el cual portaba sensores electrénicos que permitiran conocer la variacion de la presion
parcial del nitrégeno, del oxigeno y del diéxido de carbono, vapor de agua, punto de
saturacion, con respecto a la altura, asi como el registro de perfiles del vapor de agua.’
después del lanzamiento exitoso del ULA 1-B se realizaron nuevos lanzamientos con el
cohete Bicentenario (ULA- 2), cohete supersonico, donde se puso a prueba por primera
vez una tobera de convergencia que alcanzé alrededor de 20 km.*

Se tiene previsto a corto plazo la construccién de un laboratorio conjunto CIDAE-AMB vy el
Ciae-ULA para la fabricaciéon de combustible solido y de cohetes sonda en la sede del
Cidae, ubicada en la base aérea Mariscal Sucre de la ciudad de Maracay, gracias al
apoyo brindado por el Ministerio para Ciencia y Tecnologia. Barreto adelanté que con la
fabricacion de los cohetes se busca posicionar nano satélites, para mejorar las
telecomunicaciones y para monitorizacion de cuencas devastadas o asentamientos de
grupos o sembradios ilegales. De igual modo, indic6 el militar, se utilizarian para
propositos de autodefensa, seguridad, ecologia, y otros usos.*

° Diario La Republica.pe.Perl lanza su primer cohete fabricado solo con tecnologia nacional. [en linea ]
<http://www.larepublica.pe/13-06-2013/peru-lanza-su-primer-cohete-fabricado-solo-con-tecnologia-nacional.>
[Citado en 13 de junio de 2013]

% Venezuela prueba tres cohetes sonda disponible es http://www.infoespacial.com/?noticia=venezuela-
prueba-tres-cohetes-sonda
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5.5 Antecedentes del cohete sonda Colombia

En Colombia el registro que se puede encontrar de entidades formales que han utilizado,
construido o indagado sobre los cohetes sonda ha sido el grupo GICA inscrito en
Coilciencias el afio 2009 en Bogota D.C, teniendo como director al Ing. Julio Enoc Parra,
este grupo se ha encargado de realizar distintos lanzamientos de estos con el fin de
aprender sobre su fabricacién, disefio y toma de datos, el grupo también ha realizado
estudios en diversos campos como son la fabricacién de motores cohetes, fabricacion de
Bancos para las pruebas de los mismos y sistemas de recuperacion utilizados en los
cohetes. Ademas se han dedicado a la publicacién de los distintos hallazgos que han
obtenido a lo largo de sus pruebas.

En la actualidad el grupo sigue en vigencia, y han desarrollado varios experimentos los
cuales han terminado en éxitos para la formacién de una industria a nivel nacional.

Algunos grupos de coheteria amateur recordados en Colombia por sus alcances en las
ciencias aeroespaciales son:

Grupo Kosmos

En la actualidad Colombia cuenta con grupos dedicados a la investigacion en el campo de
la coheteria. ElI grupo Kosmos es dirigido por el astronomo Hernan Charry que ha
planeado el lanzamiento de un cohete que alcance 80 km de altura llevando a una rata a
bordo, el cohete contara con un sistema de recuperacion.**

Grupo Antioquefio de Coheteria Experimental

En la universidad de Antioquia se destaca un grupo dedicado al lanzamiento de diferentes
cohetes, uno de sus mayores logros fue desarrollar un kit de coheteria llamado
Paradigma, el cual consiste en un cohete completo listo para armar y lanzar.™

Inges Aerospace

Este grupo de coheteria esta dedicado al estudio y la investigacion de la coheteria,

ademas de esto ha brindado su apoyo al grupo antioquefio de coheteria en diferentes
lanzamientos.™

! Daniel Cardefio .Informe final Monitoreo Mision Sénaca,Bogota,2009, 20h.Informe.Universidad de los
andes. Grupo de estudios de asuntos Aeroespaciales. proyecto Uniandino Aeroespacial PUA. Facultad de
Ingeniera. Ingenieria Mecanica.

! Daniel Cardefio .Informe final Monitoreo Misién Sénaca,Bogota,2009, 20h.Informe.Universidad de los
andes. Grupo de estudios de asuntos Aeroespaciales. proyecto Uniandino Aeroespacial PUA. Facultad de
Ingeniera. Ingenieria Mecanica.
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Comision Colombiana de Coheteria y Astronautica

Este grupo se encarga actualmente de dictar charlas, seminarios, foros entre otros
dedicados a las ciencias aeroespaciales, Han realizado lanzamientos de cohetes
comerciales en diversos eventos como en el Festival de Astronomia de Villa de Leyva
2009."

6. SIMPLIFICACIONES PARA EL ANALISIS DEL COHETE SONDA

Para facilitar el andlisis de un motor cohete se tienen que realizar ciertas simplificaciones
debido a que los calculos que se tienen que desarrollar son sumamente complejos por
las interacciones del cohete con su entorno como la combustion del propelente, la
velocidad, la densidad y la presion del flujo en la tobera de salida. Entre estos se pueden
mencionar las reacciones quimicas en la combustion, la forma de consumo del propelente
durante la combustion, el comportamiento del flujo de los gases de escape, entre otros
efectos que hay que ser considerados, teniendo en cuenta el motor cohete como un
sistema fisico ideal aislado se puede asumir en primera aproximacion las siguientes
restricciones™?.

e La combustién del propelente es completa y no varia de lo asumido por la ecuacion de
combustion.

e Los productos de la combustion obedecen la ley de los gases ideales.

e La combustion y el flujo en el motor y la tobera son adiabaticos, esto significa, que no
existe una pérdida de calor a los alrededores.

e A no ser que se especifique lo contrario, existen condiciones de estado constante
durante la operacion del motor. Esto significa que las condiciones y procesos que
ocurren no cambian con el tiempo (para unas condiciones geométricas dadas) durante
la combustion.

e La expansion de los productos de escape ocurre de una forma uniforme sin
discontinuidades o choques.

e Elflujo a través de la tobera es unidimensional y no rotacional.

e La velocidad, presion y densidad del flujo es uniforme a lo largo de cualquier seccion
normal al eje de la tobera. El equilibrio quimico es establecido en la camara de
combustién y no varia en su flujo a través de la tobera. Esto se conoce como
condiciones de "equilibro congelado”.

e La combustion del propelente siempre progresa normal (perpendicular) a la superficie
en combustion, y ocurre de manera uniforme a lo largo de toda el area superficial
expuesta a la combustion.

2 Richard Nakka, Teoria Sobre Motores Cohete de Propelente Sélido, traduccién Sebastian Garofalo Pag 6.
.[en linea ] http://www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf
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7. PROPULSION DEL COHETE

7.1 FUNDAMENTOS DE PROPULSION DEL COHETE

7.1.1 Ecuacion de empuje del cohete
La ecuacién fundamental para el rendimiento del motor cohete es la ecuacién de empuje
la cual se define como. *®

T =mle + (Pe — Pa)4e (1)
Donde
T =fuerza de empuje
m = flujo masico = p,V,4,
V, = velocidad de los gases en la salida de la tobera
Pe = presion de los gases en la salida de la tobera
Pq = presion ambiente
A, = area de salida de la tobera

La ecuacion (1) es valida para motores a reaccién como los motores cohete, los cuales
generan un empuje a través de la expulsion de una corriente de fluido sin ingerir
combustible u oxidante desde cualquier fuente externa al vehiculo. Es decir no usan aire
atmosférico para su combustion. En la figura 1 se observa el recorrido que realizan los
gases de la combustion en la tobera aumentando la velocidad de escape. La relacion de

., .. A , . -
expansion definida como A—i donde As es el area de salida y At es el area de la tobera se

hace generalmente tan alta como sea posible, Esto por supuesto hace que el término
peA. disminuya, pero la pérdida de aqui suele ser pequefia en comparacion con la
ganancia en mVe. En todos los motores de grandes operaciones hasta la fecha, el
calentamiento del gas se ha logrado quimicamente. El fluido de trabajo se compone asi
de los productos del ciclo de combustién produciendo el calor. Debido a que empuje
depende en gran parte del flujo mésico y la velocidad de escape de los gases mVe la
ecuacion de puede volver a reescribir como:**

T =m[V, + (P, — P)A. /] = MmVeq (2)

13 Sutton, G. P., and Biblarz, O., Rocket Propulsion Elements, 7 ed., Wiley interscience, New York, 2000.
" Michael D. Griffin & James R. French, Space Vehicle Desing, second edition, editorial AIAA Education,
Virginia polytechnic institute and state University.
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Figura 1. Tobera supersoénica

Donde V4 es la velocidad de escape equivalente expresada como el producto entre la
gravedad y el impulso especifico. La presion seré relativa y siempre sera pequefia para V,,
posterior de los calculos es necesario tener en cuenta la presion ya que es un factor
determinante para obtener la verdadera fuerza de empuje. **

8. ECUACIONES DE MOVIMIENTO DEL COHETE

De acuerdo con la propuesta, se presenta el analisis mas simple de la trayectoria de un
vehiculo sobre un planeta sin rotacion. Las fuerzas que actian sobre el vehiculo son las
mostradas en la figura 2 donde en primera aproximacion se puede asumir como un
planeta estatico debido al bajo tiempo de vuelo, es decir el vuelo es instantaneo.™

. Las ecuaciones de movimiento que gobiernan la trayectoria de vuelo son:

V:c;_\t/:TcoIs:—D_gsiny (12) Yz%sze;§+L_(g_VTz)co;y (13)
S=$=§Vcosy (14) d=%=%=Vseny (15)

M = ‘Z—T = —m(t) (16) L =2pV2sC, (17)

D =2pv2sc, (18) g=gs() (19

a=a(t) (20)
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Figura 2. Trayectoria de ascenso desde un planeta estéatico

V = magnitud de la velocidad h = altura sobre la superficie
R=radio planetario T = empuje en el tiempo t
r= R+h= radio desde el centro planet m = tasa de flujo masico, una funcién

determinada

m= masa en el tiempot m(t) Cp = coeficiente de arrastre
C, = coeficiente de sustentacién g = aceleracion gravitacional
p=densidad atmosférica

gs = constante gravitacional al nivel del mar 9.8 m/s?

s= el recorrido hacia abajo con respecto al rango de planeta no giratorio

L =fuerza de sustentacion, normal a la trayectoria de vuelo

D = fuerza de arrastre; paralelo a la trayectoria de vuelo

S = area de referencia del vehiculo para la elevacién y arrastre
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a= angulo del vector de empuje en relacion a la trayectoria de vuelo, angulo de paso de
vehiculos, una funcion determinada.

Estas ecuaciones no se resuelven de forma analitica pero se puede integrar
numéricamente, sujetos a las condiciones iniciales. Se debe tener en cuenta que en la
practica, esta formulacion particular no necesariamente se utiliza para los célculos
numéricos.™

dr dv

Frin V (21) T f(r,v,t) (22)

En primer lugar, las ecuaciones (13 a 21) son validas solamente en un sistema inercial;
abandonando la rotacién planetaria, esto implica abandonar de las fuerzas centrifugas y
de Coriolis generadas por la transformacion de las derivadas respecto al tiempo para un
sistema giratorio. Las predicciones de posicion y,, en menor grado, la velocidad relativa a
la superficie planetaria tendra un error si el efecto de rotacion se omite.’La atmoésfera
comparte la rotacién planetaria, que tiende a llevar el vehiculo junto con él, alterando de
este modo la trayectoria. También errores son introducidos en el modelado aerodindmico
del vehiculo de vuelo si la velocidad V atmoésfera-relativa no se utiliza. Finalmente, la
rotacion planetaria ayuda a la puesta en marcha, proporcionando una velocidad inicial en
la direccion de rotacion.*

Siempre la sustentacion y el arrastre se calculan utilizando la velocidad relativa planetaria
que a este caso es la misma inercial, las atmésfera giratorias son generalmente
ignorados, excepto para los célculos de reentrada. Finalmente, el efecto de la rotacion
planetaria en el rendimiento del vehiculo puede ser modelado simplemente especificando
la condicién inicial apropiado en la velocidad de lanzamiento referencia inercial. El angulo
de ataque a del vehiculo, es una variable de control. En general, se desea que el vehiculo
adquiera a una cierta trayectoria de vuelo predeterminada especifica (posicion y
velocidad) como una funcién del tiempo. Esto se logra mediante el control de la direccién
y a menudo la magnitud del vector de empuje.**

La suposicion de que el angulo de ataque del vehiculo define la alineacion del eje de
empuje ignora las variaciones pequefias y transitorias sobre esta condicién significa que
son comunmente utilizados para la ejecucion de los comandos de direccién de vehiculos
a través de control del vector de empuje. Si el empuje es constante, una variable de
estado puede ser eliminada, como se muestra en la ecuacion 16 que se integra para
producir.™

m(t) =m, —m(t—t,) (23)

" Michael D. Griffin & James R. French, Space Vehicle Desing, second edition, editorial AIAA Education,
Virginia polytechnic institute and state University.
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Los coeficientes de sustentacién y resistencia contienen la informaciébn sobre el
comportamiento aerodinamico del vehiculo. Para una forma de cuerpo especificada, C, y
Cp son funciones de nimero de Mach, nimero de Reynolds, y el angulo de ataque.™

Los calculos tipicos de ascenso de rendimiento, y para un determinado nimero de Mach,
C. es proporcional al ay Cp, que a su vez es proporcional a «?. Como la declaracion
anterior contiene la suposicion implicita de que el eje de empuje del vehiculo esti
alineado con la linea central geométrica, a la que el angulo aerodindmico de ataque hace
referencia de est4, y que el centro de masa se encuentra a lo largo de la linea central.
Estos supuestos suelen ser apropiados a nivel Disefio preliminar, pero rara vez sera
estrictamente cierto. Si el centro de masa del vehiculo se esta desplazando en cualquiera
de sus ejes aerodinamicos, como es el caso de los vehiculos espaciales, el eje de empuje
no puede ser alineado con la linea central y el dngulo de inclinacién no seréa igual al
angulo aerodinamico de ataque y, como se ha mencionado, si el vehiculo es conducido a
través del control del vector de empuje, los desplazamientos transitorios del eje de empuje
desde el centro de masas se utilizan para generar momentos de control. Estos efectos, a
menudo se pueden despreciar para las evaluaciones de desempefio iniciales, sin
embargo, un total de seis grados de libertad en la simulacién con modelos de orientacién
y un piloto automatico deben ser incluidos.**

Para una forma de vehiculo particular, C_ y Cp se obtienen generalmente como funciones
del nimero de Mach y del angulo de ataque con una forma experimental, tomada ya sea
en tlneles de viento o durante las pruebas de vuelo. Una gran cantidad de estos datos
existen para diversas formas genéricas de interés, asi como para los vehiculos
especificos que han volado. Para fines de disefios preliminares, la forma se puede
encontrar para que sea lo suficientemente representativo del vehiculo real. En los dltimos
tiempos se ha hecho posible resolver numéricamente las ecuaciones que rigen fluidos
dindmicos apropiados para configuraciones de vehiculos de gran interés. Estos métodos
computacionales de fluidos dinAmicos a menudo puede proporcionar la forma sobre las
capacidades de prueba del tunel de viento.™

Es importante reconocer que existen una gran variedad de supuestos, incluyendo el
método por el que se define la malla computacional, en gran medida puede afectar los
resultados. Es fundamental verificar los calculos CFD mediante el anclaje con una prueba
de vuelo o tuneles de viento.*

8.1 Modelo atmosférico

Un modelo atmosférico es un conjunto de ecuaciones diferenciales que intentan predecir
el estado futuro de la atmésfera; estado que siempre presenta incertidumbres, debido a

" Michael D. Griffin & James R. French, Space Vehicle Desing, second edition, editorial AIAA Education,
Virginia polytechnic institute and state University.
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gue la atmésfera varia en funcién del tiempo, el modelo matematico nunca representara
ese estado atmosférico.™

El nUmero mach esta dado por
%4
M=— 24
- @

Donde a es la velocidad local del sonido, el cual para los gases perfectos es una funcion

de la temperatura solamente,
a= /kRgaST (25)

K en la atmosfera es 1,44 R Constante universal de los gases
(8,314472 ] K 'mol™?)

Temperatura a su vez es una funcién prescrita de la altitud h, por lo general de acuerdo
con los dictados de un modelo de atmoésfera estandar. Modelos muy detallados existen
para la Tierra. Los datos reales de la sonda atmosférica son necesarios para obtener un
perfil de temperatura, para que estos planetas fecha ain no han sido obtenidos son a
menudo idealizado por modelos muy simples sobre la base de lo que se observa en las
nubes de la planta. Sin embargo obtenido, la informacion de la temperatura se utiliza con
la ecuacion hidrostatica,*?

dp =—pgdh (26)
Y la ecuacion de estado de los gases ideales,
p= pRgasT (27)

Para permitir que p = p (h) a calcular. Si el perfil de temperatura es lineal a trozos (el
procedimiento de ajuste usual), la funciéon de densidad resultante tiene una de dos formas:

_gs(h - hl)
p=piexp|————| (28)
o[
Para capas isotérmicas, y
T —(1+gs/aRgqas)
P =p1 (T—) (29)
1

" Michael D. Griffin & James R. French, Space Vehicle Desing, second edition, editorial AIAA Education,
Virginia polytechnic institute and state University.

3 Hill, P. G., and Peterson C. R., Mechanics and thermodynamics of propulsion, Addison-Wesley, Reading,
MA, 1965.
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Para capas de gradiente constante donde

T(h) =T, +ath—hy) (30) Y a==1  (31)

Los resultados anteriores son estrictamente cierto sélo para constantes g = gs mientras
gue, de hecho, la aceleracion de la gravedad varia de acuerdo con la ecuacion 20.
Aunque la diferencia es raramente importante, la formulacibn anterior se aplica
exactamente sobre la sustitucion de la altura h en la ecuacion 27-32 con la altitud
geopotencial.**

L e

9. TRAYECTORIA DEL COHETE SONDA LIBERTADOR I

Debido a las necesidades que tiene Colombia en la parte aeroespacial, como la ausencia
de un vehiculo que se encargue de la recopilacion de datos atmosféricos y que sea de
facil recuperacion, se hace esencial realizar un andlisis de la trayectoria de un modelo
sonda con dos y tres etapas para disminuir o complementar el lanzamiento de globos
atmosféricos y de esta manera reducir costos de un 50% por su posterior perdida. Debido
a los estudios realizados por el GRUPO DE INVESTIGACIONES EN CIENCIAS
AEROESPACIALES de la Fundacién Universitaria Los Libertadores se hace evidente la
necesidad de llevar a cabo un andlisis de este tipo para continuar con la siguiente fase en
el disefio del cohete sonda Libertador I.

10. ANALISIS DE LA TRAYECTORIA CON | ETAPA

ML 1T E
206178
| - \ -

Grafica 1. Dimensiones del Cohete Libertador | con una etapa en mm.

4 Michael D. Griffin & James R. French, Space Vehicle Desing, second edition, editorial AIAA Education,
Virginia polytechnic institute and state University.

15 Grafica 1/Cohete Libertador | con una etapa/elaborado por los autores del proyecto/software computacional
Solid edge.
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CARGA
| ETAPA ADICIONAL
DIAMETRO 76,2 mm PAYLOAD 2 Kg
LONGITUD 2031 mm
MASA ESTRUCTURA 5 Kg
PROPELENTE 5kg

Tabla 1. Caracteristicas del cohete sonda Libertador | con una etapa

A continuacién se presentan los resultados obtenidos en el analisis de la trayectoria de
vuelo del cohete sonda Libertador | en el lenguaje computacional FORTRAN 77; este
lenguaje se seleccion6 debido a que en la universidad nacional de Colombia se encuentra
un trabajo en el cual fue utilizado dicho codigo para analizar la trayectoria de un cohete,
este trabajo esta titulado estudio de la trayectoria de un cohete de tres etapas lanzado
desde el territorio colombiano el cual integra las ecuaciones diferenciales de movimiento
del cohete, el modelo atmosférico y un modelo gravitacional. Este estudio aplica de igual
manera al andlisis de la trayectoria del cohete sonda Libertador I; ademéas de esto el
codigo es de libre acceso y utiliza un lenguaje de programacién simple y confiable.

Para realizar el andlisis del cohete sonda se establecieron las siguientes condiciones
iniciales:

1. El angulo de azimut serd igual a 0° para realizar el andlisis de la trayectoria variando
Unicamente el angulo de lanzamiento. Es decir se lanza al norte

2. La masa inicial del cohete permanecera en 10 Kg y la masa final sera de 5 Kg, esto se
hace con el fin de observar la trayectoria trazada por el cuerpo sin adicionar una carga
paga. Sin la carga de 2 kg.

3. Teniendo en cuenta la combustion del propelente la masa final esta dada Unicamente
por la estructura del cuerpo de 5 kg.

4. La variacion en el &ngulo de vuelo se mantiene en el rango de 0° a 90° con intervalos
de 15°. Esto se hace con el fin de mantener una secuencia adecuada en la simulacion
de los datos.

5. El cohete no tiene ningdn medio de recuperacion.

6. La rotacién del planeta Tierra se toma nula con fin de utilizar un solo sistema de
referencia ubicado en el centro de masas de la tierra.

10.1  Angulo de vuelo

Con un codigo computacional escrito y desarrollado por el MSc. Jhonathan Orlando
Murcia Pifieros se simulo el vuelo vertical del cohete sonda Libertador I, para llevar a cabo
el andlisis no se tuvo en cuenta los momentos de inercia en el cohete ni sistemas de
control debido a que el cuerpo Unicamente tiene 3 grados de libertad; se asume una
atmosfera ideal donde no se presenta ninguna perturbacion que afecte el cuerpo del
cohete como vientos, rotacion terrestre entre otros. También se desprecian los momentos
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causados por el cambio del centro de gravedad del cohete debido a la combustién del
propelente. La primera variable analizada en la trayectoria del cohete fue el cambio de la
masa en funcién del tiempo. *°

En la figura 3 se observa que la combustién del propelente se desarrolla de forma
constante en el periodo de tiempo comprendido entre 0 s a 3.8 s, el cohete despega con
una masa inicial de 10 kg después de la combustion del propelente la masa del cohete
disminuye a 5 kg.
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Figura 3. Masa del cohete vs tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento™®

La figura 4 muestra que el maximo apogeo esta cerca a los 22 km con un angulo de vuelo
de 0° y un tiempo alrededor de los 140 s.

El comportamiento de la velocidad del cohete en funcidon del tiempo se puede observar en
la figura 5 donde la mayor velocidad que experimenta el cuerpo se encuentra alrededor de
1180 m/s sin importar el angulo de vuelo. Relacionando las figuras 3y 5 se observa que la
velocidad disminuye a partir de los 4 s a causa de que no se genera combustién por lo
cual el empuje es nulo, la accion gravitacional desacelera el cuerpo hasta que este
alcanza su altura maxima en el apogeo, después de este instante el cuerpo es acelerado
nuevamente por la gravedad y atraido hacia la superficie terrestre. A partir de los 10 km
de altitud el cohete sufre nuevamente una desaceleracion causada por la densidad
troposférica y el arrastre. Para realizar estudios de cuerpos a mayores altitudes y bajas
velocidades se sugiere realizar el lanzamiento del cohete sonda a con un angulo de vuelo

> Murcia Pifieros Jhonathan Orlando. Estudio de la trayectoria de un cohete de tres etapas lanzado desde el
territorio colombiano. Bogota, 2012,120h. Trabajo de grado (Magister en Ciencias Astronomia). Universidad
Nacional. Facultad de Ciencias.

16 Figura 3. Masa del cohete vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/ elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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de 0° y tomar los datos en un tiempo de 60 s posteriores al despegue ya que en este
instante de tiempo se alcanzan estas condiciones. (Figura 3)
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Figura 4. Altitud vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento®’
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Figura 5. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento®®

En el analisis de la trayectoria del cohete sonda es importante determinar el rango,
distancia que recorre el cuerpo en sentido horizontal. Ademas de esto se puede predecir

v Figura 4. Altitud vs tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/ elaborada por los autores del
Psroyecto/software computacional Igor.

Figura 5. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento / elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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el punto de impacto con lo que se logra determinar el tipo de experimento o mision que se
quiere con el cohete, en la figura 6 se observa que el rango que recorre el cohete con un
angulo de lanzamiento de 45° es menor al rango que recorre con un angulo de
lanzamiento de 30° debido a que la trayectoria del cohete por debajo de los 10 km de
altitud se ve afectado por la densidad troposférica la cual genera un mayor arrastre
aerodindmico.
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Figura 6. Altitud vs Rango de impacto en funcién del angulo de lanzamiento®®

10.2 Variacién de la masa de la carga paga

Después de realizar la simulacién computacional con la variacion en los angulos de
trayectoria de 0° a 90° se procede a realizar la simulacién de la trayectoria de vuelo del
cohete sonda Libertador | con un azimut constante en 0° y variando la carga paga de 0 kg
a 2 kg con intervalos de 0,25 kg para determinar la relacién entre el angulo de vuelo y la
masa. La figura 7 muestra que el mayor apogeo gue alcanza el cohete sonda Libertador 1
se logra con una carga paga de 0 kg y un angulo de lanzamiento de 0° es decir totalmente
vertical. La diferencia entre el mayor apogeo y el apogeo con mayor carga paga se
encuentra alrededor de los 6 km.

19 Figura 4. Altitud vs Rango de impacto en funcion del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Figura 8. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa®*

20 Figura 7. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del proyecto/software
computacional Igor.
' Murcia Pifieros Jhonathan Orlando. Estudio de la trayectoria de un cohete de tres etapas lanzado desde el

territorio colombiano. Bogot4, 2012,120h. Trabajo de grado (Magister en Ciencias Astronomia). Universidad
Nacional. Facultad de Ciencias.

2 Figura 8. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Si se desea realizar un estudio en el cual se requiera alcanzar una altitud entre 17 km y
23 km con un tiempo de vuelo entre 128 s y 140 s se recomienda que la carga paga del
cohete sonda Libertador | no debe exceder 1 kg. En la figura 8 se observa que la
velocidad que desarrolla el cuerpo al incrementar la carga paga no se ve alterada
significativamente ya que el cambio de masa es pequefio si se toma como referencia la
masa total del cohete en el momento del lanzamiento, los puntos alcanzados entre los 40
s y los 60 s mostrados en la grafica son los instantes de tiempo en los cuales el cohete
alcanza su apogeo y una velocidad cercana a los 0 m/s.
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Figura 9. Posibles puntos de impacto®

Debido a que Colombia no cuenta con reglamentacién para el lanzamiento de vehiculos
espaciales se hace necesario realizar los lanzamientos en una base militar para no violar
el espacio aéreo de vuelos comerciales. El lugar mas apropiado para realizar los
lanzamientos del cohete sonda Libertador | se encuentra en Marandua, Vichada Colombia
con longitud 68° 41°08" W y latitud 05° 31" 28" N, en la figura 9 se observan los posibles
puntos de impacto del cohete sonda tomando como constante el angulo de lanzamiento
en 30° y variando el angulo de azimut de 0° a 360° con intervalos de 15° sin adicionar una
carga paga.

2 Figura 9. Posibles puntos de impacto/elaborada por los autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 10. Nimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento®

Tomando como referencia las figuras 8 y 10 se puede determinar que el cuerpo alcanza
una velocidad maxima de 1190 m/s lo que equivale a un Mach igual a 3.5, a partir de
estos valores se puede concluir que el cohete alcanza un vuelo supersoénico después de
los 2 s posteriores a su lanzamiento en condiciones ideales. En la figura 11 se observa
que la presion dinamica ejercida en la estructura del cohete es cercana a los 820 KPa,
esta presion se alcanza en un tiempo alrededor de los 4 s justo antes de que el propelente
se consuma en su totalidad. Es importante tener en cuenta este valor para la eleccién del
material de construccion del cohete.
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Figura 11. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento®

%% Figura 10. Ntimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

24 Figura 11. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor
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Para el disefio detallado del cohete sonda Libertador | se recomienda verificar que los
materiales utilizados para la construccién de la estructura soporten esfuerzos superiores a
los 820 KPa. Partiendo de los valores obtenidos en la figura 12 se puede determinar que
la relacion empuje/peso se mantiene constante una vez se consume el propelente en su
totalidad; estos resultados se evidencian en un tiempo superior a los 4 s ya que después
de este instante no se presenta variacion de masa en el cuerpo.
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2 Figura 12. Relacion T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Los resultados obtenidos en la figura 13 dan a conocer que el cuerpo es sometido a
fuerzas cercanas a las 38 gravedades en un tiempo cercano a los 4 s, estas fuerzas son
independientes al angulo de lanzamiento, se observa que la relacion a/g presenta valores
negativos debido a que el vector de velocidad es descendente segun el sistema de
referencia implementado.

La maxima velocidad de ascenso que experimenta el cuerpo es cercana a los 1190 m/s
con un angulo de lanzamiento de 0°, en esa posicion la fuerza de empuje proporcionada
por la combustion se encuentra Unicamente en la componente vertical. Si se incrementa el
angulo de lanzamiento la velocidad de ascenso decrece debido a que el empuje para su
configuracion se distribuye en la componente vertical y horizontal. Los picos observados
en la grafica se obtienen por el empuje que proporciona la combustion, los valores
negativos de la grafica se dan debido a que el vector velocidad es descendente.
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Velocidad ascenso (m/s)

0 20 40 & &0 100 12
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Figura 14. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de
lanzamiento®’

Como se observa en las figuras 10 y 15 el Mach de 3.5 que experimenta el cuerpo se
comporta de forma similar independientemente de si se varia el &ngulo de lanzamiento o
si se aflade una carga paga al sistema, en el rango de tiempo comprendido entre los 50 s
y los 60 s de lanzamiento se observa que el Mach tiende a 0 debido a que el cuerpo
presenta una desaceleracion gravitacional.

%% Figura 13. Relacioén a/g vs Tiempo de Vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los autores
del proyecto/software computacional Igor.

o Figura 14. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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En la figura 16 se muestra que la presidon dindmica a la que se somete el cohete
disminuye en pequefias proporciones si se incrementa la carga paga, si se utiliza la mayor
carga paga de 2 Kg se presentan grandes cambios en los esfuerzos estructurales
mostrados en la figura 11.
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Los resultados evidenciados en las figuras 12 y 17 son similares debido a que la relacion
empuje/peso se mantiene constante después de los 4 s de vuelo, no importa que se

?8 Figura 15. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
Egroyecto/software computacional Igor.

Figura 16. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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imponga una carga paga en el sistema ya que la combustion del propelente se comporta
de igual manera sin importar la configuracion.
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Figura 17. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcién de la masa.*®

Debido al empuje proporcionado por la combustion del propelente el cuerpo experimenta
en su estructura fuerzas gravitacionales cercanas a las 38gs, estas fuerzas disminuyen a
en el instante que se consume el propelente en su totalidad debido a que no se genera
ningun empuje, después de este instante las fuerzas gravitacionales que experimenta el
cuerpo son cercanas a las 0 gravedades, el cohete experimenta las mismas fuerzas sin
importar la carga paga que se le implemente al cuerpo. (Figura 16)
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%0 Figura 17. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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La variacién de la velocidad de ascenso no es significativa al incrementar la masa del
sistema debido a que el motor proporciona el mismo empuje sin importar la configuracion
como se observa en la figura 19. Si se quiere transportar una carga paga mayor a los 2 kg
es conveniente implementar un motor que proporcione un empuje superior, o también se
puede utilizar un propelente con mayor capacidad propulsiva en términos de impulso
especifico.
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Figura 20. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®

%! Figura 18. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
g)zroyecto/software computacional Igor.

Figura 19. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
Esroyecto/software computacional Igor.

Figura 20. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Las fuerzas que actlan sobre el cuerpo una vez se pierde el empuje son el arrastre
aerodinamico y la fuerza gravitacional las cuales generan que el cohete sufra una
desaceleracién en un periodo no mayor a los 4 s, después de este tiempo el cuerpo sufre
nuevamente una aceleracién hasta llegar a valores cercanos a cero como se observa en
la figura 20.

El comportamiento que se observa en las figuras 20 y 21 es muy similar debido a las
fuerzas que actuan sobre el cuerpo.
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Figura 21. Aceleracién en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa®*

Finalmente se da por terminado el analisis de la trayectoria del cohete sonda Libertador |
con una sola etapa en su estructura, en el siguiente capitulo se analiza la trayectoria del
cuerpo con la implementacion de una segunda etapa.

11. ANALISIS DE LA TRAYECTORIA DEL COHETE SONDA LIBERTADOR |
IMPLEMENTANDO UNA SEGUNDA ETAPA

A continuacion se presentan los resultados obtenidos en el andlisis de la trayectoria de
vuelo del cohete sonda Libertador | con dos etapas en el software computacional
FORTRAN. Con la implementacion de la segunda etapa en la estructura del se obtiene
una nueva geometria ya que se utilizan dos motores similares al del capitulo anterior
ubicados linealmente uno encima del otro. De esta forma se incrementa la masa inicial en
20 kg logrando mayor empuje por la combustién del propelente en las dos etapas con

3 Figura 21. Aceleracion en Y vs tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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esto se logra incrementar el apogeo en 30 km, es decir el cohete alcanzaria una maxima
altura de 52 km con un angulo de lanzamiento de 0°; ademas el tiempo de vuelo aumenta
1.57 veces con respeto al tiempo alcanzado con una sola etapa este valor es cercano a
los 220 s.
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Grafica 2. Dimensiones del cohete Libertador | con dos etapas en mm.

CARGA
I ETAPAS ADICIONAL
DIAMETRO 76,2 mm PAYLOAD 2 Kg
LONGITUD 3031 mm
MASA ESTRUCTURAL 10 Kg
MASA PROPELENTE 10 kg

Tabla 2. Caracteristicas del cohete sonda Libertador | con dos etapas

11.1 Influencia del angulo de vuelo en la trayectoria

Para realizar el analisis de la trayectoria del cohete sonda con dos etapas se repiten los
procedimientos del capitulo anterior y se tienen en cuenta las condiciones iniciales de una
atmosfera ideal y de una combustion constante y controlada. El inicio de la segunda etapa
se da al finalizar la primera y el tiempo de combustién total es de 7.58 s.

En la figura 23 se evidencia que el cohete experimenta una velocidad méaxima cercana
1520 m/s en un periodo de 7 s, este incremento de velocidad se genera por el aumento
del empuje que proporciona la combustién del propelente al implementarse dos etapas en
el cohete sonda. La velocidad que experimenta el cohete con dos etapas se comporta de
igual manera a la velocidad que se muestra en la figura 3 en términos de la densidad
troposférica; con un angulo de lanzamiento de 0° se alcanza una velocidad cercana a los
0 m/s justo en el instante que el cohete se encuentra en el apogeo, por esto se sugiere
que para realizar estudios como los que se plantean en la primera etapa donde el cuerpo
obtenga grandes altitudes y bajas velocidades se deben utilizar estas condiciones de
lanzamiento.
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% Figura 22. Altitud (Apogeo) vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento/elaborada por los autores
del proyecto/software computacional Igor.

34 Grafica 2/ Cohete Libertador | con dos etapas/elaborado por los autores del proyecto/software
computacional Solid Edge.

% Figura 23. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Con la implementacion de una segunda etapa el comportamiento de la velocidad es
semejante al observado en el cohete utilizando una sola etapa, la velocidad se incrementa
debido al empuje que gana el cuerpo con la combustion del propelente de las dos etapas;
el valor es cercano a los 1500 m/s lo que equivale a un Mach de 4.4 como se evidencia en
la (figura 23), al incrementar el tiempo de la combustién en 4 s se puede llegar a alcanzar
un régimen de vuelo hipersonico.
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Figura 24. Altitud vs Rango de impacto en funcion del angulo de lanzamiento®’

En la figura 24 se observa que el incremento en el rango de alcance horizontal que
presenta el cohete al implementar una segunda etapa estd cercano a los 56 km,
basicamente se debe a la cantidad de impulso especifico que genera la combustion del
propelente de las dos etapas, es importante tener en cuenta que este alcance se logra
Unicamente con un angulo de lanzamiento de 15° donde el cuerpo alcanza un apogeo
cercano a los 45 km.

11.2 Variacién de la carga paga

Teniendo como referencia el andlisis realizado en la primera etapa y comparandolo con
los resultados observados en la figura 24 se observa que el mejor angulo de lanzamiento
es 15° y no 30° como se venia utilizando, esto se debe a que el cohete ha ganado 10 kg
de masa inicial lo que causa que a menor angulo de lanzamiento menor es la fuerza
gravitacional ejercida en el cuerpo ademas a esta altura la densidad atmosférica no causa
mayor resistencia en el cuerpo lo que permite alcanzar estas distancias.

3 Figura 24. Altitud vs Rango de impacto en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Figura 25. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa®

Si se tienen en cuenta las variaciones en la carga paga de 0.25 kg a 2 kg, se observa que
el mayor apogeo alcanzado por el cohete se logra cuando se implementa la menor carga
paga en el cuerpo, el valor es cercano a los 50 km. A medida que se incrementa la masa
del cuerpo en 0.25 kg se reduce el apogeo en 0.65 km aproximadamente, conociendo
esta relacién se sugiere que se aplique segun el estudio que se vaya a realizar para
aumentar la eficiencia del cohete y obtener los mejores resultados. (Figura 25)
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Figura 26. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa®

38 Figura 25. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del proyecto/software
computacional Igor.
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En la figura 26 se observa una diferencia de velocidades al variar la carga paga en el
cohete de 0.25 kg a 2 kg, esta diferencia es cercana a los 200 m/s. Debido a que el
cuerpo presenta el mismo comportamiento planteado en la primera etapa con respecto a
la densidad troposférica se establece la relacién que a menor carga paga mayor velocidad
y tiempo de vuelo.

Si se desean realizar estudios de toma de datos atmosféricos con gran precision se
sugiere utilizar un juego de sensores con una gran capacidad de medicion sin importar su
peso ya que como se observa en la gréfica la velocidad disminuiria lo que facilitaria el
trabajo del sensor y aumentaria la precision de los resultados.
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Figura 27. Posibles puntos de impacto®

Tomando como referencia las condiciones iniciales de lanzamiento propuestas en la
primera etapa, figura 9, se muestran los posibles puntos de impacto del cuerpo
implementando una segunda etapa, para este caso no se utiliza el mejor angulo de
lanzamiento para el estudio como se realizé en el capitulo anterior, ya que lo que se
busca es observar la diferencia en la trayectoria del cuerpo Unicamente implementando
una etapa mas en la estructura. Por la motivo se realiza el andlisis con un angulo de
lanzamiento de 30° y se varia el angulo de azimut de 0° a 360°.

» Figura 26. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
%0 Figura 27. Posibles puntos de impacto/elaborada por los autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 28. Numero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®.

Como se observa en la figura 28 el Mach alcanzado por el cuerpo en un periodo de
tiempo de 7.58 s es cercano a 4.4 permitiendo un régimen de vuelo supersonico, esto se
logra al implementar una segunda etapa a la estructura del cuerpo donde se aumenta la
cantidad de propelente el tiempo de combustion y el empuje proporcionado generando 0.9
Mach mas que en la primera etapa. El comportamiento del cuerpo es similar al observado
en la figura 10 donde alcanza una velocidad de 0 m/s justo en el instante en el que llega al
apogeo después de esto el cohete aumenta su velocidad hasta alcanzar un mach de 2 por
accioén gravitacional hasta que nuevamente es desacelerado por la densidad troposférica.
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Figura 29. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento®

41 Figura 28. Niumero mach vs Tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Teniendo en cuenta lo evidenciado en la figura 29 se observa que la presion a la que se
somete la estructura del cohete es cercana a los 1.3 MPa casi el doble que con una etapa
por lo cual se recomienda realizar un estudio de materiales que tengan la capacidad de
soportar estos esfuerzos mecanicos con el fin de cumplir con las exigencias del disefio y
reducir los gastos de fabricacion.
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Figura 30. Relaciéon T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®
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Figura 31. Relacion a/g vs Tiempo de Vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento™

“2 Figura 29. Presién dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

“3 Figura 30. Relacion T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

“ Figura 31. Relacion a/g vs Tiempo de Vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los autores
del proyecto/software computacional Igor.
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Relacionando las figuras 12 y 30 se evidencia que a pesar de la variaciéon en el &ngulo de
lanzamiento la relacion empuje/peso se comporta de manera similar con una etapa o con
dos etapas, las variaciones en esta relacion son muy pequefias lo que permite comprobar
que la combustion del propelente se estd desarrollando de manera adecuada y
controlada, para la implementacién de la segunda etapa el tiempo de combustién es de
7,58 s.

En la figura 31 se observa el comportamiento de la relacion de aceleracién/gravedad y se
identifica que no tiene un comportamiento lineal, por lo contrario se evidencian segmentos
sin trazos en la grafica; esto se debe a la separacion por etapas que presenta el cuerpo,
el primer trazo es el primer impulso que tiene el cuerpo, el segundo trazo representa el
segundo impulso, el tercer trazo representa el vuelo del cuerpo debido a la inercia que
tiene este, sin ningln impulso actuando sobre el cuerpo, el comportamiento de esta etapa
es lineal y constante debido a que no hay impulso sobre el cuerpo que altere esta relacion
ya que la aceleracién experimentada por el cuerpo es la causada por la fuerza de
gravedad que actlua sobre el cohete y esta es constante.
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Figura 32. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de
lanzamiento®

Con el aumento de empuje conseguido al implementar una segunda etapa en la
estructura del cuerpo se observa un aumento en la velocidad de ascenso que varia con
forme se aumenta el angulo de lanzamiento, la mayor velocidad de ascenso se consigue
con un angulo de lanzamiento igual a los 0° ya que en esta posicion el cohete supera la
troposfera en un tiempo cercano a los 10 s de vuelo lo que provoca una menor resistencia
al avance por la densidad del aire y aumenta el tiempo de vuelo. En la figura 32 se
evidencia que la maxima velocidad que alcanza el cohete esta alrededor de los 1500 m/s
y el menor valor se alcanza con un angulo de 90° debido a la aguda inclinacién del cuerpo

+* Figura 32. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento /elaborada por
los autores del proyecto/software computacional Igor.
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y la resistencia al avance. Después de que el cuerpo alcanza la troposfera sufre una
desaceleracion por el aumento en la densidad y nuevamente se acelera por la gravedad.
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Figura 33. Nimero Mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa*

Partiendo de que el mach es una relacion de velocidades en las que se tienen en cuenta
la velocidad del sonido y la velocidad del cuerpo, se puede observar que la figura 33 se
comporta de manera similar a la figura 24 con pequefias variaciones a medida que se
incrementa la carga paga y se mantiene como valor maximo un mach cercano a 4.4
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Figura 34. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa®.

! Figura 33. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

* Figura 34. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Debido al aumento en la masa y el incremento del area en el cohete por la
implementacién de la segunda etapa la presion dinamica se distribuye de tal manera que
su valor disminuye en comparacion al observado en la figura 29, con la variacién de la
carga paga se observan pequefias alteraciones en la presion a partir de los 170 s de
vuelo ya que en este instante el cohete entra en contacto con la densidad troposférica lo
gue causa una mayor resistencia al avance. En la figura 34 se observa los valores presion
dindmica, la variacién de presiébn no es considerable a pesar del cambio en la masa
debido a la adicién de carga paga que varia de 0.25 kg a 2 kg el mayor valor de presion
es de 860 kpa el cual se registra para todas las masas.

50 T I T l L) L) L) L) ] L) I I T ‘ L L) L L) l L) Ll T L) ' L) L L) L l Ll T I I l L) L) L
r — 20250kg| ]
2 $====1 20.500 kg 4
40~ - - 20750 kg| <
C -.=. 21,000 kg| ]
- —- 21250kg| A
& ~—-21500kg| ]
2 30F - -21750kg| ]
B — 22,000 kg .
= - -=-21500kg| ]
20 = e
10+~ —
= oI R NN WY Y NN VT SNV W U NN NN SN TN U UV SN NN SNV U (N NN U SN T N VNN N

1 2 3
Tiempo (s)

Figura 35. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcion de la masa.*®

En la figura 35 se observa la variacion en la relacion de potencia/peso debido a la adicién
de carga paga el menor valor de esta relacion se encuentra con una carga paga de 2 kg el
cual esta alrededor de 1600 y el mayor valor en esta relacién se encuentra alrededor de
2300 con una carga paga de 0.25 kg debido a que hay menos masa que desplazar el
empuje se aprovecha de mejor manera tal como se ve en la grafica de esta relacién. Si se
comparan las figuras 17 y 35 se evidencian grandes diferencias ya que al implementar
una segunda etapa en la estructura del cohete se aumenta la masa en 10 kg lo que
permite observar las variaciones en la relacion empuje peso.

*® Figura 35. Relacién T/W vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Figura 36. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa®*’

En la figura 36 se observa la relacion de aceleracién/gravedad, en esta grafica no se
evidencia ninglin cambio considerable en el comportamiento del cuerpo a pesar de la
adicion de masa al sistema y el comportamiento es idéntico a la relacion que se muestra

en lafigura 31.
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Figura 37. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién de la masa®

“" Figura 36. Relacién a/g vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del

proyecto/software computacional Igor.

“8 Figura 37. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del

proyecto/software computacional Igor.

57



Como se evidencia en la gréfica las variaciones de velocidad son muy pequefias a pesar
de que se incrementa la carga paga, esto se debe a que el empuje es constante para
cada uno de los casos. Después de los 180 s de vuelo se observan los mayores cambios
en la velocidad ya que en este instante el cohete tiene contacto con la densidad
troposférica creando mayor resistencia al avance. La figura 37 muestra que la mayor
velocidad se alcanza con una carga paga de 0.25 kg y esté alrededor de los 1500 m/s y
la menor velocidad es de 1300 m/s y se alcanza con una carga paga de 2 kg. Se
recomienda que la carga paga este en el punto medio con una carga 1 kg para realizar un
estudio a una velocidad de ascenso media.
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Figura 38. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®
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Figura 39. Aceleracion en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa™

49 Figura 38. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Para desarrollar estudios en la atmosfera como toma de fotografias es de vital importancia
tener en cuenta las aceleraciones que sufre el cuerpo durante el vuelo para tomar las
mejores imégenes y con la mejor calidad, en la figura 38 se muestran las aceleracion que
sufre el cuerpo en el gje X, el cuerpo sufre mayor aceleracion en este eje en un angulo de
lanzamiento entre 0° y 30° debido al aumento de peso en el cohete, si el objeto del
estudio establece que no se experimente grandes aceleraciones se recomienda que no
se realice el lanzamiento entre este intervalo de angulos.

La figura 39 muestra las aceleracion en el eje Y del sistema, se evidencia que las
mayores aceleraciones en este eje se presentan con angulos de lanzamientos
pronunciados en intervalos de 60° a 90° si no se desea tener grandes valores en la
aceleracion en este eje se recomienda que los angulos de lanzamiento no se encuentren
en este intervalo de valores, los picos observados al inicio de lanzamiento muestran el
empuje proporcionado por las dos etapas y el instante en que se libera la primera etapa
del cuerpo.

12. ANALISIS DE LA TRAYECTORIA DEL COHETE SONDA LIBERTADOR |
IMPLEMENTANDO UNA TERCERA ETAPA

En este capitulo se llevara a cabo el andlisis de la trayectoria del cohete sonda con tres
etapas en su estructura. Implementando la tercera etapa el cohete se incrementa la masa
inicial en 30 kg y se logra alcanzar una altura en su apogeo de 80 km gracias a la
combustion del propelente de las tres etapas, en comparaciéon con la figura 22 de la
segunda etapa se evidencia que el apogeo del cohete aumenta en 30 km con un angulo
de lanzamiento de 0° y el tiempo de vuelo es de 270 s superando por mas de 50 s el
tiempo que se registré en el capitulo anterior.

Grafica 3. Dimensiones del cohete Libertador | con tres etapas en mm.*

*® Figura 39. Aceleracién en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

49 Cohete libertador | con tres etapas/ elaborada por los autores del proyecto/software
computacional Solid Edge.
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CARAGA
Il ETAPAS ADICIONAL
DIAMETRO 76,2 mm PAYLOAD 5kg
LONGITUD 5031 mm MASA FINAL 32 kg
MASA ESTRUCTURAL 15 kg
PROPELENTE 15 kg

Tabla 3. Caracteristicas del cohete sonda Libertador | con tres etapas

12.1  Angulo de vuelo

Para realizar el analisis de la trayectoria del cohete sonda con tres etapas se repiten los
procedimientos de los capitulos anteriores y se tienen en cuenta las condiciones iniciales
de una atmosfera ideal y de una combustion constante y controlada.
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Figura 40. Altitud (Apogeo) vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento™

La velocidad alcanzada con la implementacion de la tercera etapa se puede evidenciar en
la figura 41, el valor méaximo de velocidad esta alrededor de 1700 m/s con un Angulo de
lanzamiento de 0°, el aumento de la velocidad en comparacién al cuerpo con 2 etapas
esta alrededor de los 200 m/s consiguiendo de esta manera entrar a un régimen de vuelo
hipersénico tal y como se observa en la figura 46.

>t Figura 40. Altitud (Apogeo) vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 41. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de
lanzamiento®

El comportamiento de la velocidad en el cohete se comporta de manera similar sin
importar la variacién del &ngulo de lanzamiento ya que el empuje se manera constante en
cada caso.
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52 Figura 41. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

53 Figura 42. Altitud vs Rango de impacto en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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12 .2 Variacién de la carga paga

Con la implementacion de la tercera etapa en el sistema se incrementa de forma
considerable el rango de impacto consiguiendo un recorrido total de 122 km
aproximadamente, este valor se consigue con un angulo de lanzamiento de 30°.Después
de realizar andlisis en la trayectoria con la variacién en el angulo de vuelo, se realiz6 el
andlisis con la implementacion de la carga paga tal y como se desarrollé con las etapas
anteriores utilizando un rango de cargas de 0.25 kg a 2 kg y se obtuvieron los siguientes
resultados.
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Figura 43. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa™
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Figura 44. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa®®

> Figura 43. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del proyecto/software
computacional Igor.
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De igual manera se evidencia que la velocidad desarrollada por el cohete sin carga paga
es similar a la velocidad que alcanza el cuerpo con la implementacién de la carga, esto se
debe a que el empuje generado por el conjunto de etapas es mayor a la masa que se le
adiciona al sistema. En la figura 44 se observa el comportamiento de la velocidad con las
variaciones pertinentes en el sistema en funcion de la masa, nuevamente se presenta la
desaceleracion a causa de la densidad troposférica que para este caso actla alrededor
de los 250 s.

62_Llllllllll]llllIllll[lllllllll]llll'llll]’llllllll[lllllllll*

+
s " + + "
’ +

58

+

56

+

54

Latitud ()

52

5.0 + + +

43

Tlllllllllllllllllllllllllllll

_LIIIIIIIIII|IIIII|IIII|IIIII|I
+
+

-69.2 -69.0 -68.8 -68.6 -68.4 -68.2
Longitud (°)

Figura 45. Posibles puntos de impacto®®
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Figura 46. Nimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del a&ngulo de lanzamiento®’

> Figura 44. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

*® Figura 45. Posibles puntos de impacto/elaborada por los autores del proyecto/software computacional
Igor.
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Partiendo de las condiciones iniciales de lanzamiento en Marandua vichada Colombia en
la figura 45 se observan los posibles puntos de impacto al implementar una tercera etapa
en el sistema. El rango de impacto continGia con la tendencia de crecimiento que traia de
la segunda etapa, esto sucede por el aumento en el tiempo de vuelo del cuerpo. Se
sugiere revisar cada uno de los puntos de impacto para reducir el riesgo de
accidentalidad, ademas es conveniente analizar el azimut y el &ngulo de lanzamiento para
encontrar puntos de facil recuperacién del sistema.

En la figura 46 se observa que el maximo valor de Mach es de 5.6 con un angulo de
lanzamiento de 0° en un tiempo alrededor de los 15 s, en relacién a la misma grafica en la
segunda etapa el mach aumento en un valor de 1.2 lo cual ubica al cohete en una region
de vuelo hipersénico en este instante de tiempo. Si se desean realizar estudios a mayores
velocidades la mejor configuracion de lanzamiento es con 3 etapas y con un angulo de
lanzamiento de 0°
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Figura 47. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®

Considerando el cambio en las dimensiones del cohete con la implementacion de la
segunda etapa se logra una distribucién de presiébn mejor a la evidenciada en las dos
primeras etapas, el valor de presion dinamica maximo observado en la figura 47 esta
alrededor de los 806 Kpa; se recomienda el uso del mismo material utilizado para la
segunda debido a que no hay cambios significativos en la presion ejercida sobre el
cuerpo.

>’ Figura 46. Nimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por
los autores del proyecto/software computacional Igor.

*® Figura 47. Presién dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada
por los autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 48. Relacién T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®®

La relacion peso potencia se comporta de manera lineal durante todo el vuelo
independientemente de las etapas implementadas en el cuerpo y del angulo de
lanzamiento, las fracciones de tiempo en las que no se evidencia ningun trazo son debido
a la separacion de las etapas en el cuerpo. Esta relacion aumenta en proporcion de 500
con respecto figura 30 en la segunda etapa por el aumento en el tiempo de combustién.
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Figura 49. Relacion a/g vs Tiempo de Vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento®

5 Figura 48. Relacion T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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En la grafica se evidencia que la relacién a/g no tienen variantes significativas a pesar de
los cambios en su angulo de lanzamiento y la implementacién de la tercera etapa,
transcurrido un tiempo de vuelo superior a los 50 s el cuerpo tiende a presentar un
comportamiento lineal sin alteraciones considerables.
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Figura 50. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de
lanzamiento®
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Figura 51. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa.®

*® Figura 49. Relacién a/g vs Tiempo de Vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por
los autores del proyecto/software computacional Igor.

61 Figura 50. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funciéon del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

62 Figura 51. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Durante el andlisis con las tres etapas se mantuvo el mismo comportamiento en la
velocidad de ascenso donde la mayor velocidad se registra para un angulo de vuelo de 0°,
al aumentar el angulo las variaciones en la velocidad son minimas y siempre se va a
presentar una desaceleracién después de tener contacto con la densidad del aire en la
troposfera.

Con la implementaciéon de una carga paga al sistema con 3 etapas se mantiene el vuelo
en un régimen hipersoénico por un instante de tiempo muy pequefio. De igual manera el
comportamiento es similar al analizado en las etapas anteriores.
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Figura 52. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa.®®
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Figura 53. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcién de la masa.®

63 Figura 52. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Imponiendo una carga paga al sistema no se observan grandes cambios en la presion
dindmica ya que la aceleracion que se genera en el cuerpo no tiene grandes variaciones
durante el vuelo si se comparan las tres etapas en estudio. Teniendo en cuenta el
aumento en la masa por la tercera etapa se presentan algunas variaciones en la relacién
empuje/peso, donde la mayor relacion se obtiene con la menor carga paga y de esta
manera se reduce al aumentar la carga del sistema. (Figura 53)
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Figura 54. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa.®

oy T T T T I T T T T I T T T T l T T T T I T T T T I T T T T
o C —320.250 kg
= 1500 o | O 30.500 kg| A
= . PEees 30.750kg|
®w 1000 - - 21.000kg| -
= - == 31250 kg|
o B —-21500%g| 3
g 500 - —--21.750kg|
® C — -32000kg|
'O -
Ee] 0 ]
o L -
B C ]
8 -s00f .
g C ]
-1000 j- A
0 50 100 150 200 250 300
Tiempo (s)

Figura 55. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion de la masa®®

64 Figura 53. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcion de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

* Figura 54. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Al igual que en la segunda etapa se evidencian fracciones de tiempo en las que no existe
relacién a/g esto es debido a la separacion de las etapas después de la combustién del
propelente, son instantes de tiempo muy pequefios que pueden discriminarse a la hora de
interpretar la grafica 54. La variacion en la relacion es muy pequefia sin importar la carga
paga que se le aplique al cohete; Unicamente hay cambios en la gréafica en el instante en
que el cuerpo entra en contacto con la troposfera.

En la figura 55 se observa que la velocidad de ascenso del cuerpo no tiene cambios
drésticos con la implementacién de la carga paga ya que el empuje proporcionado por
cada una de las etapas genera una fuerza mayor permitiendo que la velocidad cambie.
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Figura 56. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento®

En la figura 56 se aprecia la aceleracion experimentada en el cuerpo en el eje X, como se
evidencia en la figura los valores mas altos alcanzados por el cuerpo se consiguen con
angulos de lanzamiento entre los 15° a 45° debido a que este configuracion permite un
vuelo prolongado sin colisién con el suelo a diferencia de angulos de lanzamiento mas
pronunciados como 60°, 75° y 90° los cuales no permiten este vuelo, reduciendo el tiempo
del cuerpo en el aire y colisionando con el suelo a los pocos segundos de lanzamiento.

*® Figura 55. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

o7 Figura 56. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 57. Aceleracién en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa®®

En la figura 57 se observan los valores de aceleracion en el eje Y alcanzados por el
cuerpo, se aprecia que el valor mas alto de aceleracion se consigue con un angulo de
lanzamiento de 0° ya que con este se consigue un vuelo prolongado y las etapas son
aprovechadas al maximo en esta configuracion de lanzamiento, si se desea desarrollar un
estudio de aceleraciones se recomienda utilizar un angulo de vuelo de 0°

13. ANALISIS DE LA TRAYECTORIA DEL COHETE SONDA LIBERTADOR |
IMPLEMENTANDO UN SISTEMA MULTIMOTOR

El cohete multimotor disefiado cuenta con 4 motores ubicados 3 en la parte inferior, dos
de los cuales se pueden encuentran y los otros dos uno encima del otro. Este disefio fue
basado en las caracteristicas que por lo general utilizaron cohetes disefiados por otros
paises del mundo. El peso en vacio del cohete es de 20 kg y el peso de despegue esta
alrededor de los 40 kg lo que hace que el cuerpo sea demasiado pesado y no logra
mejorar el rendimiento de la trayectoria conseguido con la implementacion de las tres
etapas de forma lineal.

68 Figura 57. Aceleracion en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Grafica 4. Dimensiones del cohete Libertador | con un sistema multietapa en mm.®

CARGA
MULTIMOTOR 1 ETAPA ADICIONAL
DIAMETRO 76,2 mm PAYLOAD 5 kg
LONGITUD 2031 mm MASA FINAL 45 kg
MASA ESTRUCTURAL 20 kg
PROPELENTE 20 kg
MOTORES 4

Tabla 4. Caracteristicas del cohete sonda Libertador | con un sistema multietapa

A continuacién se presentan los resultados obtenidos en el andlisis de la trayectoria de
vuelo del cohete sonda Libertador | implementando un sistema multimotor, compuesto por
cuatro motores dos de estos estan ubicados linealmente, los otros dos son los motores
exteriores ubicados lateralmente; todos los motores utilizan el mismo propelente en igual
cantidad y proporcionan el mismo empuje que muestra en el andlisis del cohete sonda
Libertador | con una etapa. Para realizar el andlisis se utiliz6 el software computacional
FORTRAN.

13.1  Angulo de vuelo

Para realizar el analisis de la trayectoria del cohete sonda con un sistema multimotor se
repiten los procedimientos del capitulo anterior y se tienen en cuenta las condiciones
iniciales de una atmosfera ideal y de una combustién constante y controlada.

% Grafica 4/ Cohete Libertador | con un sistema multietapa/elaborada por los autores del proyecto/software
computacional Solid Edge.
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Figura 58. Altitud (Apogeo) vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®

Como se observa en la figura 58 el mayor alcance vertical esta alrededor 34 km, lo cual
no justifica la implementacién de un sistema con estas caracteristicas ya que comparando
los resultados obtenidos con la implementacion de dos etapas en forma lineal se consigue
un apogeo cercano a los 50 km, no solo se incrementa el apogeo sino se reducen costos
de construccién y en combustible.
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Figura 59. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de
lanzamiento®

* Figura 58. Altitud (Apogeo) vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento /elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

7 Figura 59. Velocidad del cohete vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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El comportamiento de la velocidad en la figura 59 se asemeja a las velocidades
experimentadas por el cuerpo con cada una de las configuraciones debido a que la
combustién continua siendo controlada y las condiciones atmosféricas son las mismas en
cada uno de los casos, para esta configuracion en particular se evidencia que la
combustién tarda alrededor de 11 s, esto sucede ya que se presenta la combustion de 3
motores en forma simultanea, una vez se consume el propelente de los tres motores se
desprende el motor de la parte superior y este inicia la combustién de su propelente. Se
identifica que la mayor velocidad que experimenta la estructura se encuentra alrededor de
1350 m/s.
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Figura 60. Altitud vs Rango de impacto en funcién del angulo de lanzamiento™

Debido al peso de la estructura el intervalo de lanzamiento del cohete se reduce de 0 ° a
45 ° lo que acorta la cantidad de misiones que se pueden presentar, como se evidencia
en la figura 60 nuevamente el mejor angulo de lanzamiento es de 15° lo que se viene
observando a medida que se implementa una nueva etapa en la estructura, el mayor
alcance horizontal esta cercano a los 36 km lo cual no justifica en este aspecto la
implementacién de un sistema multietapa.

13.2 Variacién de la carga paga

Conservando las caracteristicas en la carga paga utilizada a lo largo del analisis de la
trayectoria del cohete sonda Libertador | con las diferentes configuraciones
implementadas, se observa que la variacién en le alcance vertical del cuerpo es cercana a
los 4 km ya que con la carga paga mas pequefia se logra alcanzar un apogeo cercano a

"' Figura 60. Altitud vs Rango de impacto en funcién del angulo de lanzamiento/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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los 34 km mientras que con la carga de 2 kg se alcanza un apogeo cercano a los 30 km

tal y como se evidencia en la figura 61.

I T T T l T T
30x10°F s
C 40.250 kg| 3
25 F 40.500 53 B
E 2F B
© - - 41280%g| 7
2 15 = -- 41.500 kg| J
< - - 41750 kg| 3
10 :_ 42.000 kg _:
5F -
0 r ! ! ! | 1 2 3

0 50 100 150 200
Tiempo (s)
Figura 61. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcion de la masa’
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Figura 62. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa™

Al incrementar la carga paga del cuerpo se presenta una desaceleracion debido a todas
las fuerzas que se presentan durante las diferentes etapas del vuelo, como se observa en
la figura 61 la desaceleracion a la que se somete el cohete es minima por lo que el
comportamiento de la velocidad es similar al experimentado sin la carga paga.

7 Figura 61. Altitud vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa /elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

3 Figura 62. Velocidad del cohete vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Figura 63. Posibles puntos de impacto”

Para la configuracion planteada en este capitulo el rango de impacto se reduce debido al
incremento en la masa del cuerpo y la reduccion en el intervalo de lanzamiento planteada
anteriormente. (Figura 63)
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Figura 64. Nimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del a&ngulo de lanzamiento”

En la figura 64 se evidencia que el cuerpo alcanza un mach cercano a 4 lo que le permite
alcanzar un vuelo supersonico, relacionando la velocidad experimentada anteriormente se

“ Figura 63. Posibles puntos de impacto /elaborada por los autores del proyecto/software computacional Igor.
7 Figura 64. Nimero mach vs Tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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presenta un comportamiento similar, presentando las mismas desaceleraciones a causa
de la densidad troposférica planteada desde el comienzo del analisis de las trayectorias.
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Figura 65. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento’®
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Figura 66. Relacion T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento’

Como se vio en los capitulos anteriores al implementar una nueva etapa o imponer una
mayor carga paga al sistema la variacion en la presién a la que se somete el cuerpo
durante el vuelo es muy pequefia, la gran variacion se presenta en el momento que se
desarrolla la combustién debido a que el cuerpo gana una gran velocidad en corto tiempo.

’® Figura 65. Presién dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento /elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.

77 Figura 66. Relacién T/W vs Tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento /elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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En la figura 65 se observa detalladamente el comportamiento de la presion que se
distribuye en el sistema. Justo en el instante en que se acaba la combustion del
propelente se reduce la presion hasta llegar aproximadamente a 0 Pa, esto se consigue
en el apogeo.

Como se evidencio con las diferentes configuraciones en el sistema la relacion empuje
peso se comporta similar para cada etapa ya que la combustion en cada caso se
comporta de manera controlada y la pérdida de masa es la misma en cada caso. (Figura
66)
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Figura 67. Relacion a/g vs Tiempo de Vuelo en funcion del &ngulo de lanzamiento™
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Figura 68. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion del &ngulo de
lanzamiento™

78 Figura 67. Relacion a/g vs Tiempo de Vuelo en funcién del angulo de lanzamiento /elaborada por los autores
del proyecto/software computacional Igor.
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En la figura 68 se evidencia que el comportamiento de la velocidad de ascenso
experimentada por el cuerpo durante el lanzamiento es similar para cada una de las
configuraciones debido a que la combustién se genera en tiempos idénticos y de manera
controlada, con la implementacion del sistema multietapa se genera una reduccion en la
velocidad minima en comparacién a el analisis del cuerpo en los capitulos anteriores, esto
se debe al incremento en la masa de en la estructura.
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Figura 69. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcién de la masa.®
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Figura 70. Presion dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa.®

” Figura 68. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion del angulo de lanzamiento /elaborada por
los autores del proyecto/software computacional Igor.

80 Figura 69. Numero mach vs tiempo de vuelo en funcion de la mas/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Debido a que la variacién de la carga paga durante el andlisis para cada configuracion de
lanzamiento permanecié en el intervalo de 0.250 kg a 2 kg no se observan grandes
cambios en el andlisis de cada una de las etapas, para este caso en particular se reduce
el mach alrededor de 1 en comparacion del mach que se observa sin afiadir una carga
paga. Aunque se presentan leves variaciones el comportamiento es muy similar al
observado en la trayectoria con una dos y tres etapas. (Figura 69)

Relacionando las figuras 65 y 70 se evidencian un comportamiento muy similar, con la
imposicion de una carga paga se reduce la presion ejercida en el cuerpo ya que la
velocidad disminuye y a su vez el arrastre que genera el cuerpo con las particulas de aire
alrededor de su superficie.
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Figura 71. Relacion T/W vs tiempo de vuelo en funcién de la masa.®

En la figura 71 se observa las variaciones que se presentan en la relacion empuje peso al
implementar una carga paga, se evidencia que con una mayor carga paga esta relacion
presenta una disminucién debido a que el empuje permanece constante con cualquier
configuracién de lanzamiento.

8! Figura 70. Presién dinamica vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

*? Figura 71. Relacién T/W vs tiempo de vuelo en funcién de la masa /elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Figura 72. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa.®®
Como se observa en la figura 72 las fuerzas gs que interactian en el cuerpo son

independientes de la carga paga y de la configuracion del sistema ya que el delta de
fuerza es insignificante en comparacion a la mayor fuerza experimentada.
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Figura 73. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcion de la masa®

En la figura 73 se evidencia que la velocidad de ascenso este alrededor de 1400 m/s lo
cual involucra al cuerpo en vuelo supersonico.

® Figura 72. Relacion a/g vs Tiempo de vuelo en funcién de la masa/elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.

* Figura 73. Velocidad de ascenso vs tiempo de vuelo en funcién de la masa /elaborada por los
autores del proyecto/software computacional Igor.
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Figura 74. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del angulo de lanzamiento®

Como se observa en la grafica el menor valor de aceleracion en X se alcanza cuando el
vehiculo es lanzado a 0°, esto se debe a que el desplazamiento del cuerpo en el eje X es
casi nulo por la configuracién del lanzamiento, los mayores valores son alcanzados en
angulos de lanzamiento entre 15° y 45° debido a que tienen mayor tiempo de vuelo, a
diferencia de angulos mas pronunciados como son entre 60° y 90° que no permiten un
largo periodo de tiempo de Vuelo.
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Figura 75. Aceleracion en Y vs tiempo de vuelo en funcion de la masa®

% Figura 74. Aceleracion en X vs tiempo de vuelo en funcién del &ngulo de lanzamiento/elaborada
por los autores del proyecto/software computacional Igor.

% Figura 75. Aceleracién en Y vs tiempo de vuelo en funcién de la masa /elaborada por los autores del
proyecto/software computacional Igor.
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Al igual que la aceleracién en Y los mayores valores registrados de aceleracién en el eje
X se presentan cuando el cuerpo es lanzado en angulos entre los 15° y 45° debido a la
posicion que lleva el cuerpo con respecto a este eje, lo cual permite una mayor
descomposicién de fuerzas en este sentido y se obtiene un periodo de vuelo mas extenso
a diferencia de angulos pronunciados que aseguran una colision mas pronta del cuerpo
con el plano horizontal.
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CONCLUSIONES

Al recolectar informacion sobre los cohetes sonda a nivel mundial, se puede afirmar que el
cohete sonda Libertador | cumple con el estandar de disefio debido a que describe una
trayectoria parabdlica de vuelo suborbital y transporta una carga cientifica.

Analizando el comportamiento dinamico del cuerpo al implementar dos y tres etapas se
evidencia que el cohete describe una trayectoria parabdlica en la que se alcanza un
apogeo cercano a 52 kmy 82 km respectivamente utilizando un angulo de lanzamiento de
0°, ademas de esto el alcance horizontal que obtiene el cohete con dos etapas es de 56
km utilizando un angulo de lanzamiento de 15° y el alcance que obtiene el cohete con tres
etapas es de 124 km con un angulo de lanzamiento de 30°, esto evidencia que con tres
etapas duplica de manera significativa el alcance vertical de una etapa.

Durante el analisis de las trayectorias de vuelo se evidencia que a medida que se reduce
el angulo de lanzamiento el alcance vertical disminuye y el alcance horizontal aumentaba,
esto se debe a que el empuje generado por la combustion se distribuye en mayor
proporcion en el eje horizontal, por otro lado si se aumenta la carga paga en el sistema se
reducen los rangos de alcance tanto vertical como horizontal en una pequefia proporcion
debido a que la fuerza de empuje es mayor a la fuerza gravitacional que actlia sobre el
cuerpo sin importar la carga paga que se imponga al sistema. El mayor rango horizontal
se alcanza con un angulo de lanzamiento de 30° grados debido a que con un angulo de
45° la densidad troposférica ejerce un arrastre sobre el cuerpo el cual impide su libre
avance y reduce en mayor medida su alcance.

Implementar un sistema multimotor en el cohete sonda Libertador | demostré que no es
un sistema eficiente en comparacién a las otras configuraciones utilizadas ya que el
cuerpo sufre una reduccién en su alcance vertical cercana a un 50% haciendo un simil
con una configuracion de tres etapas, esta reduccion es aproximada a 41 km. A demas de
esto es mas costosa su operacién ya que el consumo de combustible aumenta por la
cantidad de motores con los que cuenta el sistema.
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ANEXOS

TABLA DE LANZAMIENTO DEL COHETE LIBERTADOR | VARIANDO EL ANGULO DE

VUELO
UNA ETAPA
VARIACION APOGE ALCANCE Max. Max. Max.
ANGULO DE O (km) HORIZONTA VELOCIDAD | VELOCIDAD MACH
LANZAMIENT L (km) (m/s) ASCENSO
9] (m/s)
0° 23 0 1180 1180 3.5
15° 20 16 1180 1100 3.5
30° 14 23 1180 900 3.5
45° 8 22 1180 700 3.5
60° 4 18 1180 420 3.5
75° 1 13 1180 120 3.5
90° n/a n/a n/a n/a n/a
DOS ETAPAS
0° 52 0 1540 1540 4.8
15° 43 56 1540 1400 4.8
30° 23 52 1540 1300 4.8
45° 9 32 1540 1100 4.8
60° 2 22 1540 800 4.8
75° n/a n/a n/a n/a n/a
90° n/a n/a n/a n/a n/a
TRES ETAPAS
0° 88 0 1800 1800 5.6
15° 80 76 1800 1600 5.6
30° 62 124 1800 1500 5.6
45° 40 120 1800 1200 5.6
60° n/a n/a n/a n/a n/a
75° n/a n/a n/a n/a n/a
90° n/a n/a n/a n/a n/a
MULTIMOTOR
0° 33 0 1260 1260 4
15° 21 35 1260 1100 4
30° 7 25 1260 500 4
45° 1 17 1260 130 4
60° n/a n/a n/a n/a n/a
75° n/a n/a n/a n/a n/a
90° n/a n/a n/a n/a n/a
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TABLA DE LANZAMIENTO DEL COHETE LIBERTADOR | VARIANDO LA MASA

UNA ETAPA
VARIACION DE MASA | APOGEO | Max. VELOCIDAD Max. Max.
(kg) (km) (km) VELOCIDAD | MACH
ASCENSO (km)
0.250 21 1120 1220 3.4
0.500 19 1120 1140 3.4
0.750 18 1120 1060 3.4
1.0 17 1120 980 3.4
1.250 16 1120 920 3.4
1.500 15 1120 840 3.4
1.750 14 1120 760 3.4
2.000 13 1120 700 3.4
DOS ETAPAS
0.250 53 1500 1500 4.6
0.500 52 1500 1467 4.6
0.750 51 1500 1434 4.6
1.0 50 1500 1400 4.6
1.250 49 1500 1367 4.6
1.500 48 1500 1334 4.6
1.750 47 1500 1300 4.6
2.000 46 1500 1267 4.6
TRES ETAPAS
0.250 86 1700 1700 55
0.500 83 1700 1667 5.5
0.750 81 1700 1634 55
1.0 80 1700 1601 5.5
1.250 79 1700 1568 5.5
1.500 78 1700 1535 5.5
1.750 76 1700 1500 5.5
2.000 74 1700 1450 55
MULTIMOTOR
0.250 33 1160 1260 3.9
0.500 325 1160 1230 3.9
0.750 32 1160 1200 3.9
1.0 315 1160 1170 3.9
1.250 31 1160 1140 3.9
1.500 30.5 1160 1110 3.9
1.750 30 1160 1180 3.9
2.000 295 1160 1100 3.9
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